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1． はじめに 

近年、活発な宇宙利用のため、大幅なコストの削

減が可能であると予想される再使用可能な宇宙輸送

機への注目が集まっている。JAXAにおいても再使

用ロケットシステム構築技術の習得および観測ロケ

ット運用コストの大幅削減を目指して再使用観測ロ

ケット( RSR :Reusable Sounding Rocket)の開発が行わ

れている。 

 RSRは 4 基のエンジンを用いた垂直離陸を行い、

高度 100 ㎞に到達後、帰還時には滑空・転回を経て

最終的に 4基のエンジンのうち対向する 2 基のエン

ジンを用いて垂直着陸を行う計画になっており
(1)(2)、既に角田宇宙センター（宮城県）においてロ

ケットエンジンの技術実証試験が完了している(3)。

垂直着陸時には、超音速のエンジン排気、空気、地

面と機体の干渉が予想される。以前から数値解析を

用いた着陸時熱負荷の解析が行われており(4)、先行

研究では高度 50cmにおいてエンジン推力を変えた

解析の結果、推力によって変化する流れ場の様子が

明らかにされた。しかし、熱負荷に大きな影響を与

えると予想される高度や使用するエンジン基数につ

いては触れておらず、機体に作用する熱負荷との関

係は明らかになっていない。そこで、本研究では着

陸時に機体に作用する熱負荷と高度やエンジン条件

（排気方向、エンジン基数）の関係を明らかにし、

機体設計への知見を得ることを目的に現在検討中の

RSRの機体形状とエンジン技術実証試験で得られた

エンジン推力条件を用いてエンジン排気と機体の干

渉の数値解析を行った。 

 

2． 解析手法 

 解析には CD-Adapco 社の汎用熱流体ソルバーで

ある STAR-CCM+ 10.06.010 –R8 を用いた。 

本解析では現象の非定常性を考慮し非定常計算を

行う。検討中の機体形状、着陸時のエンジン排気と

空気の相互作用を考慮するため、多成分気体におけ

る 3次元流体解析が必要となる。解析手法として

は、空間離散化にセル中心有限体積法、時間刻みに

1 次精度の後退差分近似を用い、時間発展にはオイ

ラー陰解法による時間積分を行った。数値流束スキ

ームには AUSM+(5)(非粘性項)と 2次精度中心差分

(粘性項)を採用している。再構築用勾配計算法に最

小 2乗法とガウス法を組み合わせた Hybrid Gauss-

LSQ を用い、勾配制限法に Venkatakrishnan 制限関

数(6)を採用して解析を行った。本研究では様々な高

度やエンジン条件で解析を行うため、乱流モデルに

は計算負荷の比較的小さい RANS の k-ε Realizable 2

層モデルを採用した。本解析の支配方程式である多

成分気体の 3次元非定常圧縮性 Navier-Stokes 方程式

は以下の通りである。 
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(2)式、(3)式はそれぞれ理想気体の状態方程式と質量

分率による拘束条件である。ここでは主要な変数は

習慣的な命名則に従うものとしている。添え字 k,m,t

はそれぞれ化学種 k、分子、乱流を表している。Y は

質量分率、U
~
は拡散速度、hはエンタルピー、R は普

遍気体定数、M は分子量、Cpは定圧比熱である。な

お SYkは化学種 kの化学反応による生成項だが、本研

究では燃焼反応などの化学反応を考慮しないため、0

である。拡散速度は Fick の法則に従うと仮定してい

るため、分子拡散フラックス J は拡散係数と濃度勾

配から求まる。本解析では、分子拡散係数 Dm,k と乱

流拡散係数はそれぞれ粘性係数とシュミット数から

求め、シュミット数 Scm,k と乱流シュミット数 Sct は

いずれも 0.9 としている。気体の比熱や熱伝導率など

の物性値は温度や圧力などによらず一定としている。 

 RSR では着陸時の降下速度として 1m/s 程度を想

定しているが、エンジン排気は降下速度に対して十

分速く、準定常状態を仮定した解析の結果、機体下部

に生じる温度分布は約 0.3s 程度で変動が小さくなる

ことが確認できた。そのため、本解析では降下速度は

考慮せず、それぞれの高度において準定常状態を仮

定して解析を行い、変動が小さくなった際の値の比

較を行う。 

 

3． 解析条件 

3．1 機体形状および計算格子 

 機体形状には JAXAで検討中の RSRの機体形状

を用いた。機体の上部は Rの付いた円錐、底面は角

に Rの付いた正方形となっており、それらを滑らか

に接続した形状となっている。機体には 4 基のエン

ジンを搭載し、着陸脚が機体の隅に付いている。解

析には Fig.1 の右図のように隣り合う 2つのエンジ

ンの半分ずつを含むような 1/4 モデルを使用し、計

算コストの削減を図った。 

 計算格子の生成についても STAR-CCM+を用い、

6 面体のセルが主体な非構造格子であるトリムメッ

シュによる解析を行った。計算格子による数値拡散

を抑えるため、エンジン排気の直下では計算格子を

細かく生成している。本研究では高度を変化させ、

それぞれの高度での比較を行うため、Fig.2 のよう

に格子を生成している。また、物体表面における境

界層内部の解析のため、物体近傍セルでの無次元距

離 y+値は y+≒1 となるように格子を生成してい

る。格子数は高度によって異なるが、約 60万から

120万セル程度の計算格子で解析を行った。 

 

   

Fig.1 Shape of RSR: left) side view, right) bottom 

 

 

Fig.2 Computational mesh: left) 1m, right) 2m 

 

3．2 境界条件 

解析領域の外観図を Fig.3に示す。解析は 1/4モ

デルを用いて行い、解析領域は出口境界の影響を抑

えるため、機体上方に機体底面から 45m、半径方向

に 65mとしている。Fig.3 において青色の面、橙の

面それぞれ、対称面境界と圧力出口境界を表してい

る。また、本解析では機体内部の熱伝導は考慮せ

ず、機体表面とノズル内部、地面は断熱壁として解

析を行った。圧力出口における圧力は 105Paとし、

温度は 273Kとした。本解析では、角田宇宙センタ

ーで行われた技術実証試験から推察されたエンジン

条件を Fig.3 の右図のようにエンジンの燃焼室噴射

器面に設定することで、エンジンを模擬する。
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Table.1 に推力を変更した場合の入口境界条件を示

す。また、エンジン排気ガスの物性値についてもエ

ンジン推力によって燃焼室内部の圧力・温度および

混合比が異なるため、推力ごとに異なる。Table.2に

解析に用いたエンジン排気ガスの物性値を示す。エ

ンジン排気の物性値は技術実証試験で得られた条件

と化学平衡計算プログラムである NASA-CEA(7)を用

いて算出している。 

 

 

Fig.3 Overview of Analytical model 

 

Table.1 Boundary condition of engine inlet. 

入口境界条件 

推力[%] 全圧[MPa] 静圧[MPa] 全温[K] 

20 1.002 0.974 3193 

40 1.629 1.584 3395 

80 2.879 2.809 3466 

 

Table.2 Engine exhaust gas property 

燃焼ガス 

推力[%] 分子量 Cp[J/(kg･K)] λ[W/(m･K)] μ[Pa･s] 

20 15.34 1.119×104 2.119 1.016×10-4 

40 14.52 1.272×104 2.570 1.059×10-4 

80 14.51 1.157×104 2.239 1.979×10-4 

 

4． 結果と考察 

4．1 高度と熱負荷の関係 

 高度と機体に作用する熱負荷の関係を調べるた

め、RSR着陸時のエンジン条件(40%推力×2 基使用)

で解析を行った。解析はエンジン排気と機体の干渉

が予想される高度 5mから 1m刻みの 5ケースと着

陸脚が地面に接している高度(0.84m)の計 6ケースで

解析を行った。ここで高度は機体底面から地面まで

の距離としている。解析の結果、いずれの高度にお

いてもエンジン排気は地面と衝突後、地面に沿って

流れ（壁面流）、それぞれのエンジンから生じた壁

面流が 2 つのエンジンの中間面（対称面上）で衝突

することで、機体方向へ向かう上昇流（吹き返し）

を生じることが確認できた。 

Fig.4 に高度を変化させた場合の温度等値面の様

子を示す。Fig.4 は解析に用いた 1/4 領域のみ表示し

ている。Fig.4 から RSRのエンジン条件では高度 3m

以下で吹き返しが機体と干渉し機体が加熱されてい

ることが見てわかる。一方、高度 4mの場合、エン

ジン排気と機体の干渉が生じていないことが

Fig.4(a)から確認できる。これは、高度が高くなるに

つれて吹き返しの勢いが減衰することに加えて、高

速のエンジン排気に吸い寄せられ、地面方向の流れ

が誘起された周囲の空気が吹き返しに衝突すること

で、吹き返しの流れ方向が変化する。そのため、エ

ンジン排気と機体の干渉が生じないと推察できる。

高度 3mの等値面では機体中心軸を中心として、細

長く等値面が伸びている。これは、機体中心軸上で

はエンジン排気と周囲の空気の撹拌があまり生じ

ず、中心軸から離れるにつれて急激に空気と撹拌さ

れるため、このような分布が生じる。Fig.4(c)を見る

と高度 2mの場合には吹き返しとエンジン排気間の

領域で温度が低くなっていることが見て取れる。こ

れは、高度が低下したことで、周囲の空気がより強

く吸い込まれることで、機体中心まで外気が流入し

ていると考えられ、これにより機体中心軸上におけ

る吹き返しの温度も高度 3mの場合よりも減少しや

すくなっている。 

 

a)  

b)  

 

Fig.4 Isothermal surface: a) 4m, b) 3m. 
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c)

 

Fig.4 Isothermal surface: c) 2m. 

 

高度 3mにおける流れ場の様子を Fig.5 に示す。

Fig.5 は流線ベクトルを表示しており、ベクトルの

色は左側で速度の大きさ、右側で温度を表してい

る。高度 3m以下では吹き返しが機体底面に衝突

し、吸い込まれた周囲の空気と吹き返し、機体底面

に沿う流れによって Fig.5のように機体下部に循環

領域が形成されることが確認できる。この循環領域

によって底面だけでなく、着陸脚全体が加熱され

る。Fig.6 に機体下部 50mmの平面での速度ベクト

ルの様子を示す。Fig.6 における青色のエンジンは

使用していないエンジン、赤色のエンジンは使用し

ているエンジンである。Fig.6 から吹き返しが衝突

する 2つのエンジンの中間面上から着陸脚の存在す

る機体の外側（図の横方向）に流れが生じている様

子が確認できる。また、使用しているエンジンの外

側では、エンジン排気と機体底面に沿う流れが干渉

することで、流れが周囲より遅くなっている様子が

確認できる。吹き返しの干渉する高度 3m以下での

底面に生じる温度分布を Fig.7 に示す。Fig.7 は機体

底面に接している気体のよどみ温度である。 

 

 

 

Fig.5 Flowfield and temperature distribution  

(Altitude: 3m). 

 

Fig.6 Flowfield below bottom surface (-50mm) 

 

a)  

b)  

c)  

 

Fig.7 Temperature distribution on bottom surface: 

 a) Altitude 3m, b) 2m, c) 1m. 

 

Fig.6 から確認できたように高温の吹き返しは機

体底面に衝突後、機体底面に沿って流れるため、機

体底面全体が加熱されている様子が Fig.7 から見て

取れる。高度が低くなるほどエンジン排気と外気と

の撹拌が進まず、機体底面に衝突する吹き返しの温

度が高くなる。そのため、高度 1mでは非常に温度

が高くなっている様子が確認できる。高度によって
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機体底面における温度分布が変化しており、高度

3mでは使用しているエンジンを含む楕円状領域で

温度が高くなっている。一方で高度 2mの場合は使

用していないエンジンの方向で温度が高くなってい

る。高度 1mの場合には比較的等方的な分布が生じ

ていることがわかる。高度 3mの場合には、Fig.4(b)

からも確認できるように、機体中心軸上では吹き返

しの温度が高いが、中心軸から離れると温度が大き

く減少している。使用していないエンジンの方向で

は、この温度が減少した吹き返しが衝突するため、

図のように使用していないエンジンの方向で温度が

低くなる。これにより、比較的温度の高い機体中心

付近で高温になっている。高度 2mでは外気が機体

中心軸上まで流入することで、吹き返し全体で温度

が減少する。そのため、吹き返しが直接衝突する領

域で温度が高くなる。高度 1mの場合では、外気が

強く吸い込まれることに加え、機体下部の循環領域

が高温で図の横方向の流れにおいて温度があまり減

少しないため、Fig.7(c)のような分布が生じる。 

 着陸脚に作用するエンジン排気も底面と同様の傾

向で、高度が低くなるほど熱負荷が大きくなること

が確認できた。また、着陸脚が壁面流と干渉しない

高度では、着陸脚は Fig.6のような機体底面に沿う

流れによって付け根が加熱され、その後、循環領域

によって全体が加熱される。このため、着陸脚にお

いては付け根側で熱負荷が大きい。着陸脚の下側と

壁面流の干渉は高度 1m程度から生じ、着陸脚が地

面に接しているケースでは底面よりも大きな熱負荷

が脚の下側に生じることが確認できた。 

 

4．2 エンジン基数と熱負荷の関係 

 本解析では高度による影響に加えて、使用するエ

ンジン基数による流れ場や熱負荷への影響を検討し

た。エンジン条件は RSRの 40%推力×2基と総推力

を等しくするため、20%推力で 4基使用と 80%推力

で 1基使用の 2 ケースを行った。高度はいずれも

2mとし、1基使用の場合にはエンジンの位置も機体

中心に変更している。 

 温度等値面の様子を Fig.8 に示す。Fig.8(a)からエ

ンジンを 4基使用して着陸を行う場合、機体下部に

非常に高温の領域が生じていることがわかる。これ

は、外気が機体下部まで流入していないことを意味

している。4 基のエンジンを使用する場合には、機

体中心の直下で 4基のエンジンから生じた壁面流が

衝突することで強力な吹き返しを形成する。さら

に、隣り合う 2 基のエンジンから生じる壁面流が 2

つのエンジンの中間面上で衝突することで、着陸脚

方向に吹き返しを形成する。この 2 基のエンジンか

ら生じる吹き返しによって外気の流入が妨げられる

ため、機体下部が非常に高温になる。さらに、4基

使用の場合、吹き返しの形状が変化することで、着

陸脚全体にエンジン排気が衝突し、着陸脚への熱負

荷が非常に大きくなる。一方、エンジンを 1基のみ

使用する場合、吹き返しが全く生じず、エンジン排

気と機体の干渉は生じないことがわかる。そのた

め、Fig.9 に示すようにエンジンを 1基のみ使用す

る場合には機体底面の温度が非常に低くなってい

る。一方、4 基使用の場合では、底面の温度が 2 基

の場合と比べて非常に高く、機体に大きな熱負荷が

作用していることが見て取れる。4基の場合では前

述の 4基のエンジンから生じる吹き返しが支配的

で、空気と撹拌しないまま、機体に衝突することで

Fig.9(a)のように高温で機体中心を中心とした同心円

状に近い温度分布が生じることがわかる。 

使用するエンジン基数を変更した解析から同一総

推力でも使用するエンジン基数によって流れ場が変

化し、機体に作用する熱負荷が大きく変化すること

が分かった。解析の結果、着陸時にエンジンを 4 基

使用する場合には 2基使用の場合よりも機体に大き

な熱負荷が作用し、エンジンを 1基のみ使用して着

陸を行う場合には機体に熱負荷がほとんど作用しな

いことが明らかとなった。 

 

a)  

b)  

 

Fig.8 Isothermal surface: a) 20%×4, b) 80%×1 
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a)  

b)  

 

Fig.9 Temperature distribution on bottom surface: 

a) 20%×4, b) 80%×1 

 

4．3 排気方向による影響 

 着陸時に複数基のエンジンを使用する場合、それ

ぞれのエンジンから生じた壁面流同士が衝突するこ

とで、吹き返しを形成し機体に大きな熱負荷が作用

することが確認された。ロケットエンジンは姿勢制

御のためにエンジンを傾けるジンバル機構を有して

いる。このジンバル機構を用いてエンジンの排気方

向を変更することで機体に作用する熱負荷を軽減で

きないか検討を行った。Fig.10 に排気方向を変更し

た解析モデルを示す。 

 

 

Fig.10 Side view of the case changing direction. 

 

エンジンの排気方向は Fig.10 のように使用するエ

ンジンを傾けることによって変更した。この際、ノ

ズル出口の最も機体中心に近づく部分を回転中心と

している。エンジンを回転させたことで生じるノズ

ルと機体底面の間の隙間はノズル出口付近の接線に

よって補間を行った。ジンバル機構によって制御可

能であると想定される鉛直方向（0°）から 5°傾け

た場合と 10°傾けた場合の 2 ケースについて RSRの

エンジン条件を用いて、高度 2mで解析を行った。 

解析によって得られた温度等値面の様子を Fig.11

に示す。Fig.11 から排気方向を 5°、10°変更したど

ちらのケースにおいても、吹き返しと機体の干渉が

生じていることが確認できる。しかし、角度を大き

くするほど、機体下部における吹き返しの温度が減

少している様子が見て取れる。これは、地面に対し

てエンジン排気が斜めに衝突するようになったこと

で吹き返しを形成する機体中心方向へ流れるエンジ

ン排気の流量が減少したこと、エンジン排気の移動

距離が大きくなり空気との撹拌がより進むようにな

ったことの 2つが理由として挙げられる。機体下部

の温度等値面は排気方向を変更した場合でも同様の

傾向を示している。 

 

a)  

b)  

 

Fig.11 Isothermal surface: a) 5°, b) 10° 

 

エンジン排気を外側に排出することによって、吹

き返しの温度が減少し、機体に作用する熱負荷が減

少するということが Fig.12から確認できる。排気方

向を 10°変更した場合でも、垂直方向推力は 4%程度

しか減少せず（sin80° = 0.965）、底面温度が 250Kほ

ど減少していることから、エンジン排気を外側に排

出することは機体に作用する熱負荷の軽減に有効で

あると考えられる。 
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a)  

b)  

 

Fig.12 Temperature distribution on bottom surface: a) 5°, 

b) 10°. 

 

5． 結論 

 多成分気体の 3次元非定常 CFD 解析によって

RSR着陸時のエンジン排気と機体の干渉を明らかに

し、エンジン条件や高度を変更した解析結果から以

下の結論を得た。 

・エンジンを 2 基使用して着陸を行う場合、2 つの

エンジンの中間面で吹き返しが生じ、RSRのエン

ジン条件では、高度 3m以下でエンジン排気と吹

き返しの干渉が生じ、機体に熱負荷が作用する。 

・エンジンを 4 基使用する場合、同一総推力でも 2

基の場合よりも大きな熱負荷が機体に作用する 

・エンジンを１基のみ使用する場合、吹き返しが生

じず、機体に作用する熱負荷は非常に小さい 

・エンジン排気を外側に排出することは機体に作用

する熱負荷の軽減に有効である。 
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