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Abstract
    The Japan Space Exploration Agency (JAXA) is developing a concept design tool called SEAT (Systems Evaluation and 

Analysis Tool) to assist in evaluating candidate space transportation system concepts and selecting promising concepts for 

further development. This paper describes the SEAT development objectives, development strategy, and present status. 

The concept design of five systems that use the rocket, the Turbine-Based Combined Cycle (TBCC), and the Rocket-

Based Combined Cycle (RBCC) engine are also performed using the SEAT. The concept design is performed to minimize 

the gross take-off weight. The lightest system concept is the Two-Stage-To-Orbit (TSTO) using rocket propulsion for both 

stages in this design.

概　　　要
　宇宙航空研究開発機構では，将来の宇宙輸送システムコンセプトの絞り込み，開発すべき技術課題の抽出，および

現状技術の改善目標を設定するため，概念設計ツール（Systems Evaluation and Analysis Tool: SEAT）を開発中である。

本報告書では，まずSEAT開発の目的，開発シナリオをまとめ，開発した雛形ツールについて報告する。ついで，代表

的なエンジンの評価を行うため，雛形ルールを用いて5種類の宇宙輸送システムの概念設計を行った。本報告書では，

液体ロケットエンジン，Turbine-Based Combined Cycle（TBCC）エンジン，およびRocket-Based Combined Cycle（RBCC）

エンジンを対象とした。概念設計は，全備重量が最小となるように行った。その結果，母機，軌道機共にロケットエ

ンジンを使用する二段式宇宙往還機のコンセプトが，最も軽量となる結果が得られた，本システムはエンジン搭載性

についても問題がなく，最も現実的なシステムである。TBCCエンジンやRBCCエンジンといった空気吸い込み式のエ

ンジンを使用する場合には，必要なエンジン基数が多くなり，その搭載性に問題があるという結果が得られた。

界を見渡してみると，多種多様な宇宙往還システムの

コンセプトが存在し，そのあるべき姿が見えていない。

宇宙開発をリードする米国では，最適なコンセプトは自

然淘汰的に決定されるという歴史的な背景の下，リフテ

ィングボディ形状を持つロケット推進の単段式スペー

1．はじめに

　現在の使い切り型あるいは部分再使用型の宇宙往還

システムに対し，将来型宇宙輸送システムには，経済

性と安全性の向上が求められている。しかしながら世
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スプレーン（Venture Star）が選択された。しかしながら，

Venture Starの1/2規模の実験機であるX-33開発におい

て，複合材タンクの破損事故や構造効率の予測ミスなど

から2001年に計画を断念している。その後，2006年ま

で基盤技術研究を行なうものとしていたが，これも破棄

された。現在では，次期有人宇宙船（Crew Exploration 

Vehicle）の開発を進めている。

　一方，欧州では，大量の人員と予算を投入して，1994

年から1998年に掛けてFESTIP（Future European Space 

Transportation Initiation Program）を実施した。この

プロジェクトでは，多数の宇宙輸送システムコンセプ

トに対し，Ariane 5と同じ技術レベルを仮定，開発コ

ストと運用コストの比較検討を行い，その結果，部分

再使用，ロケットエンジン搭載の有翼宇宙往還機（Sub-

Orbital Hopper）がヨーロッパの次世代宇宙輸送システ

ムの有力候補として提案された。1）続くFLTP（Future 

Launchers Technologies Program）計画において，技術

研究開発を継続している。2）

　これらに対して我が国では，部分再使用型宇宙往還機

HOPE開発を目指し，複数のサブスケール実験機を用い

た飛行実験を行うことで，確実に成果を積み上げてき

た。3）～6）しかしながらHOPE開発が凍結され，これ以降，

TSTO（二段式宇宙往還機；Two-Stage-To-Orbit）開発の

提言はあったものの，明確な将来型宇宙輸送システムの

姿を描ききれていない。7）

　このような状況においては，将来型宇宙輸送システム

に対して要求されるミッションを明確にし，これに最も

適したコンセプトを選択することが必要である。本稿で

は，このコンセプトの選択の部分に焦点を当てる。選択

の初期では，多種多様なコンセプトの設計・評価を行い，

その絞込みを行なう必要がある。この段階を概念設計

と称するが，この段階では多くのコンセプトについて

検討・評価をすることが重要である一方，迅速さも求め

られる。その上，宇宙往還システムの経済性を左右する

life-cycle costsの約70％がこの段階の意思決定に依存す

ると言われ，概念設計は極めて重要なフェーズである。8）

　現状では，この概念設計についてFESTIPのように人

員，資金，時間を大量に投入するアプローチもあろう。

しかしながら，例えば将来の宇宙輸送システムに要求さ

れるミッションが不明瞭であることから，概念設計で想

定するミッションの変化は十分に考えられる上，ミッシ

ョンの多様化も考えられる。このような場合，FESTIP

のような大規模なプロジェクトによる概念設計では，臨

機応変に対応することは極めて困難である。

　これに対し，近年の計算機能力の発達や多分野統合解

析技術の発展を受けて，計算機により，より自在に概念

設計を行なおうという考え方がある。この走りとして

1970年代にNASAで開発されたODIN（Optimal Design 

Integration System）というシステムを挙げる事が出来

る。9）SSTO（単段式宇宙往還機；Single-Stage-To-Orbit）

に対するシステムスタディがODINを用いて行われてい

る。10）また，ドイツにおいても概念設計ツールが開発

され，Sangerの性能向上について検討されている。11）近

年では，メーカーを中心に概念設計用のプログラム開発

が活発化している。12），13）しかしながら，これらのツール

はある特定のシステムを設計対象としており，多種多様

なコンセプトの絞込みには適していない。

　JAXA（Japan Space Exploration Agency）においても，

2004年始めから概念設計ツールの開発を開始した。そ

の開発目的は上記のツール類とは異なり，主として将来

の宇宙輸送システムの相対評価を行う点にある。即ち，

このツールは同一の設計条件の元で同一の解析ツール

を用い，同一の評価条件の元，要求されたミッションに

最も適したコンセプトの絞込みを行う。さらに，開発す

べき技術課題の明確化や，現状技術の定量的改善目標の

設定を行なうことを目的としている。

　本稿では，JAXAで開発中の概念設計ツールについて

報告することを目的とする。まず，2章および3章で，

概念設計ツールの開発方針と開発した雛形について述

べる。4章では，開発した雛型ツールを用いて5つの代

表的な宇宙輸送コンセプトの概念設計を行う。最後の5

章では，4章で行った概念設計の結果得られた，各コン

セプトに対する知見や，概念設計ツールの今後の開発指

針についてまとめる。

2．概念設計ツールの開発方針

　概念設計ツールの開発方針を策定するにあたり，従来

開発された概念設計ツールの調査を行ない，概念設計で

取り扱うべき技術レベルを設定した。

　まず，概念設計ツールの調査から，従来開発された概

念設計ツールは，大きく二つに分類できることが判明し

た。一つは，ソフトウェア自体がほぼ全自動で概念設計

を行なうものである。もう一方は，設計者が概念設計に

介在し，対話的に行なうものである。前者の代表例とし

ては，先のODINが挙げられる。後者の代表例としては，

NASAで開発されたAVIDや日本の宇宙科学研究所（現

在ではJAXA）で開発され，HIMESの開発に供されたシ

ステムがある。14），15）本稿で開発するツールは，概念設計

に要する時間短縮と設計者に掛かる負担の軽減を目標

の一つに掲げ，ソフトウェア自体が全自動で概念設計を

行なう，NASAのODINの形態を目指すものとした。

　したがって概念設計で取り扱うべき技術レベルは，

理想的には出来うる限り精度を高めることを念頭に置

きつつも，参考文献8）に示されているNASA Langley
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の概念設計レベル（ODINと同等）を最低限の目標とし

た。これに加え，将来型宇宙往還機では，その経済性も

重要な設計項目であると判断し，コストの技術分野を

加えることとした。なおシステム（宇宙往還機）として

高い性能を導き出すためには，各サブシステム（空力，

推進，構造，飛行経路等）の技術レベルを合わせるこ

とが重要であると考え，概念設計ツールの開発ではこ

の点に留意することとした。また同一サブシステムに

おいても，例えば空力のように低速と極超音速等，解

析レベルの精度や計算速度に対する配慮も必要となる。

さらに概念設計では，開発要求に対して，複数のコン

セプトについてその可能性を検討する必要があるため，

妥当な時間内で検討結果を導く必要がある。そこで本ツ

ールでは『設計者が概念設計に必要なデータを入力し，

設計結果を得るまでの時間として，市販のPCを用いて

1週間』を目標に掲げ，各サブシステムで採用する解析

手法の選択に一つの指針を与えることとした。

　ところで，宇宙往還機の設計を著しく困難なものとし

ている問題の一つは，明確な設計点を持たないところに

ある。つまり，宇宙往還機の本質は『地上静止状態から

軌道高度，速度まで飛行条件が急激に変化する加速機で

ある』ということである。さらに設計を困難にするもう

一つの問題は，軌道/空力/推進/熱等が複雑に干渉し，

多分野統合最適化となることである。

　このような設計上の問題点を克服するため，本稿で

開発する概念設計ツールの基本構成に2重ループ方式を

採用する。これは最初に内側のループで準最適解を求め

（inner loopと称する），次に外側のループで解析精度を

向上させる（outer loopと称する）アイディアである。

そしてouter loopの結果をinner loopに反映し，再度設

計を試みる。この繰り返しにより，最適解に到達する計

画である。Inner loopでは，各サブシステムの技術レベ

ルを出来るだけ高いところで合わせる。Outer loopでは，

多少の技術レベルの格差を許容し，システム設計上重

要な解析には，より高い精度を求める方針である。明確

な設計点を設定できないことは，最適な設計結果に到達

する時間を増大させる。そのため，inner loopで近似解

を求め，その近傍で解析精度を向上させることにより，

設計に要する時間を短縮する。

　以上の概念設計ツール開発方針を箇条書きにまとめ

ると，

 ・ 目標技術レベルをNASAの概念設計を参考にしつつ設

定し，各サブシステムの技術レベルを出来るだけ高い

ところで合わせる。ただし，本ツールではコスト評価

を加える。

 ・ 全自動で，設計者が必要なデータを入力し，結果を得

るまで一般的なPCを用いて1週間とする

 ・ 2重ループ方式を採用する

　以上を概念設計ツール開発の基本方針とし，Inner 

loopに相当する雛型ツールを開発した。本稿では，この

雛型ツールについて述べる。

3．雛型ツールの開発について

　本章では，雛型ツールについて述べる。最初に3.1節

で雛型ツール全体の概要について述べる。その後，各サ

ブシステムについてまとめる。

3.1  雛型ツール概要

　雛形ツールの概念図を図3.1に示す。雛形ツールは，

空力，推進，質量推定，耐熱システム，飛行解析，コス

トの6つのモジュールと，これらを制御する最適化モジ

ュールおよびデータの入出力管理から構成されている。

なお，図3.1は必ずしもデータの流れを厳密に表してい

ない。

　雛形ツールを用いた設計を行うに当たっては，図3.1

中の赤枠の部分は設計者が準備する必要がある。エン

ジン設計データ，機体形状データは，対象とするシステ

ムによって大きく異なり，ケースバイケースで作成す

る必要があるため説明を省略する。ここでは，空力特

性データベース作成に関する事前作業についてのみ述

べる。最初に，設計者は対象とする機体形状のCATIA

（Computer graphics Aided Three dimensional Interactive 

Application）データを作成する必要がある。これは手作

業で行わねばならない。作成されたCATIAデータは，

自動変換ツールにより格子データに自動的に変換され

る。最後に，空力モジュールが格子データを用いて空

図3.1　雛型ツール概念図
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力特性を算出し，データベース化する。雛型ツール開発

に合わせ，ロケット，TBCC（Turbine-Based Combined 

Cycle），RBCC（Rocket-Based Combined Cycle）といっ

た代表的なエンジンを搭載できるよう，図3.2～3.4に示

す機体形状の空力特性データを準備した。これら3形状

の空力特性については，参考文献16）を参照されたい。

また，これらのエンジン設計データ，機体形状データに

ついても準備されている。

　以下，各モジュールについて述べる。

3.1.1  入力管理，出力管理

　入力管理では，設計対象とする機体形状（図3.2～3.4

に示される機体の選択），ステージ数（単段式あるいは

2段式），与えるミッション等を設定する。現状では，

設計者が自身の設計問題毎に設定する必要がある。出力

管理では，計算結果の出力を定義する。この部分につい

ても，設計者がそれぞれのケースに合わせて設定する必

要がある。

3.1.2  空力

　空力モジュールには2つのタスクがある。1つは空力

特性の推定であり，もう一つは空力加熱率の推算であ

る。本モジュールの開発は，その開発期間を考慮し，既

存のツールを改良，統合することにより行った。

［空力特性推定］

　基礎部分となる既存のツールは，風洞試験やNavier-

Stokes 方程式を基礎式としたCFD解析と比較して，解

析精度が多少劣っても短時間で解析ができることが必

要である。これに加え，ツールの入手性，汎用性を考慮

して，表3.1に示す3種類のツールを選択した。それぞ

れのツールは，機体形状，速度域に応じて使用される。

なお，亜・超音速パネル法PANAIRの解析精度評価は参

考文献19）で報告されている。

　亜音速領域（一部超音速域）では，既存ツールであ

る亜・超音速パネル法PANAIRを改良し，空力特性推算

を行っている。PANAIRでは，抵抗係数については誘導

抵抗係数CDiのみ算出される。そのため，有害抵抗係数

CD0はDATCOM Method及 びHoerner 2-D Modelを 用

いて推算している。20），21）CD0算出にはRe数効果が考慮

されており，本来ならば軌道設計との繰り返し計算が必

要であるが，ここでは高度30km，対気速度3000m/s（動

圧80kPa相当）で代表している。また，PANAIRではそ

図3.2　ロケットエンジン搭載形状

図3.3　TBCCエンジン搭載形状

図3.4　RBCCエンジン搭載形状
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の解析手法の特性上，ベース面にボディフラップのよ

うな舵面が配置された場合，舵面の圧力分布Cpが異常

な値となり，揚力係数CLとCDiの推定精度が著しく低

下する。そのため，ベース面に舵面を有する機体形状に

ついては，舵面のCL，CDiへの寄与分を過去の風洞試

験データを用いて別途算出し，PANAIRによるCL，CDi

に加算している。抵抗係数CDは，CD0とCDiの和である。

　超音速～極超音速領域では，機体表面の各パネルにつ

いてTangent Cone/wedge・Shock Expansion法により

Cpを算出し，全機周りのCp分布を積分することにより

CLおよびCDを推算している。ただし，機体先端など

において，パネルの法線ベクトルと主流のなす角が最大

転向角よりも大きな場合には，Cpが過大となる問題が

ある。22）このような場合には，淀み点のCpの厳密解を

用いて補正している。

　極超音速領域では，機体表面の各パネルについて

Newtonian法によりCpを算出し，全機周りのCp分布を

積分することによりCL，CDを推算している。

［空力加熱率推定］

　耐熱システム（Thermal Protection System：TPS）の

設計を行なうため，機体代表点の空力加熱率を求める。

そのため，図3.5に示すように，機体代表部を簡単な形

状で近似する。23），24）機首部は球で近似し，淀み点の空

力加熱率をFay-Riddellの式により求める。25）主翼前縁

は斜め円柱により近似する。ダブルデルタ形状の主翼

を有する場合は，2本の円柱を組み合わせる。これによ

り，斜め円柱の加熱率の式から空力加熱率を算出する。
26）胴体下面後半部は平板（ウェッジ）として近似し，

Reference Temperature Methodにより空力加熱率を算出

する。27）本手法により，機体全長の50，75，100％点の

空力加熱率を推算する。胴体下面前部は円錐で近似し，

平板として計算した場合の√3 倍として空力加熱率を推

算する。28）この手法により機体全長の25％部の空力加熱

率を推定する。代表点の間は最も厳しくなるように代

表点の空力加熱率を代用し，線形補間等の処置は行なっ

ていない。機体上部については推算が困難であるため，

空力加熱率の推算は行なっていない。

3.1.3  推進

　推進モジュールでは，選択されたエンジンの，指定さ

れた飛行環境条件における定常推力および比推力を求

めると共に，エンジン単体の質量を出力する。雛型ツー

ルで対応可能なエンジン形式の一覧を表3.2に示した。

推進モジュールは，液体燃料ロケットエンジン性能評価

ツール，固体ブースター性能評価ツール，TBCCエンジ

ン性能評価ツール，RBCCエンジン性能評価ツールから

表3.1　空力特性推算ツール

　　　　　機体先端形状

 マッハ数域
Sharp Blunt

M≦0.9 PANAIR17）（亜・超音速パネル法）

0.9＜M＜1.2 M＝0.9およびM＝1.2の値を用いて線形補間

1.2≦M≦2.0 PANAIR（亜・超音速パネル法）
Tangent Cone/wedge・Shock Expansion法

2.0≦M≦10.0 Tangent Cone/wedge・Shock Expansion法18）

10.0＜M Newtonian 法18）

表3.2　雛型ツールで対応可能なエンジン形式

エンジン分類 サイクル

ロケット

液体
燃料

2段燃焼

ガスジェネレータ

エキスパンダ，エキスパンダブリード

固体
燃料 スロットチューブ型，車輪型，星型

TBCC

エアターボラムジェット

予冷ターボジェット

ターボラムジェット

RBCC ラムジェット+ロケット複合

図3.5　機体代表部の近似形状
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構成される。なお，雛型ツールには，エンジンの動特性

モデルは含まれておらず，スロットルに対する実推力の

応答といった非定常特性を評価することはできない。

［ロケット］

液体燃料ロケット

　液体燃料ロケットエンジンの比推力は，主に推進剤

の種類によって決まり，液体水素／液体酸素を使用する

エンジンの最高比推力は，約450secとなる。また，燃

焼室圧力を高くすると，特に低高度でのエンジン推力性

能を改善することができるが，その分ターボポンプへの

負荷が大きくなり，エンジン寿命を短くする要因ともな

る。液体燃料ロケットエンジンは，ターボポンプの駆動

方式によって大きく3種類に分けることができる。

（1）2段燃焼サイクル

　プリバーナと呼ばれる小型燃焼室において，燃料と少

量の酸化剤を燃焼反応させ，生成した燃焼ガスでターボ

ポンプを駆動する閉サイクルの一種である。燃焼ガスは

推力室に全量供給され，残りの酸化剤と燃焼して推力を

発生する。全ての推進剤が推力に寄与するため，比推力

性能が高いのが特長である。しかし，閉サイクル故にタ

ーボポンプに対する負荷が大きい（吐出圧が他サイクル

に比べて高い）こと，また，コンポーネント間のバラン

ス調整が難しいことが欠点とされる。

（2）ガスジェネレータサイクル

　ガスジェネレータで少量の燃焼ガスを生成し，ターボ

ポンプを駆動した後，推力室には供給せず独立に排出す

る開サイクルの一種である。タービン膨張比を大きくと

れるので，少量のガスでターボポンプを駆動することが

できる。また，ポンプ吐出圧も低く設定することが可能

である。しかしながら，数％の推力に寄与しない推進剤

を余分に必要とするため，閉サイクルに比べて比推力が

10sec程度低くなるのが欠点である。

（3）エキスパンダサイクル

　推力室壁面を冷却した燃料を用いてターボポンプを

駆動する閉サイクルの一種である。燃焼ガスは推力室に

全量供給され，酸化剤と燃焼して推力を発生する。熱交

換で得られるエネルギーが限られることから，大推力の

エンジンには適さず，主に上段用のロケットエンジンで

採用される。なお，これを開サイクルに変更したエキス

パンダブリードサイクルも存在する。

　液体燃料ロケットエンジン性能評価ツールは，エンジ

ン設計パラメータと飛行高度の入力に対して，エンジン

の最大推力，比推力およびエンジン質量を出力する。燃

料／酸化剤の組み合わせとして，液体水素／液体酸素，

液体メタン／液体酸素，石油系燃料／液体酸素の3種類

に対応可能である。また，液体燃料ロケットエンジンの

設計パラメータとして，ノズルスロート面積，ノズル開

口比，燃焼室圧力，混合比を変更することが可能であり，

実在するエンジンならびに仮想的なエンジンを模擬す

ることができる。

　空気および燃焼ガスの熱物性値については，構成ガ

スごとにエンタルピ，エントロピのテーブルを用意し，

温度・圧力依存性を考慮した。液体水素および液化メ

タンの極低温域物性に関しては，NASAのテーブルデ

ータを使用した。29）-31）粘性係数の計算にあたっては，

Sutherlandの式を使用した。32）熱伝導率の計算にあたっ

ては，改良Eucken式を使用した。33）

　2段燃焼サイクルエンジンの性能評価を行う場合，そ

のターボポンプの揚程特性と効率特性については，我が

国の2段燃焼サイクルエンジンの代表例であるLE-7エン

ジン用ターボポンプの実績データをもとにモデル化し

た。断熱火炎温度の推算にあたっては，解離による温度

低下分を補正した近似モデルを使用した。ノズル内部流

については凍結流を仮定し，ノズル排気速度と推力を算

出した。燃焼ガス側熱伝達係数はBartzの式，冷媒側熱

伝達係数はSieder-Tateの式に基づき，実績データによ

る修正を加えて再生冷却部の伝熱計算を実施した。34），35）

　性能評価ツールの検証は，液体燃料ロケットエンジ

ンの形式を2段燃焼サイクルに設定し，LE-7の設計変数

および作動条件を入力して実施した。その結果を認定試

験結果と比較 したところ，内部状態量まで含めて概ね

良好に一致した。36）エンジン重量については，これまで

の実積データより推重比一定（＝60）を仮定し，真空

中推力から求めることとした。ただし，実在するエンジ

ンを用いる場合には，公表されているデータを用いてい

る。これまでに開発された代表的なロケットエンジンの

諸元を表3.3に示す。表3.3に記載されているエンジンは，

いずれも雛型ツールで設計に用いることが可能である。

固体燃料ブースター

　固体燃料ブースターの性能は，グレイン（推進剤）の

形状と燃焼速度によって決まる。一般的なグレイン形状

（スロットチューブ型）をとる固体燃料ブースターの場

合，推力はブースター軸長に比例し，燃焼時間はブース

ター直径に比例する。従って，表3.4に示す代表的な固

体燃料ブースターの性能をベースラインとして全長と

外径を調整することで，簡易的なサイジング検討が可能

である。

　本稿では，より厳密に固体燃料ブースターの非定常推

力変化を模擬するため，グレイン形状の時間変化モデル

を導入したプログラムを新たに開発した。37）

　対応するグレイン形状は，表3.2に示したスロットチ
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ューブ型，車輪型，星型の3種類である。グレイン形状

の時間変化例を図3.6に示す。ガス発生量は，時間の関

数として与えられるグレイン表面積と燃焼速度の積に

等しい。また，燃焼中の圧力変化は，擬似平衡作動を仮

定して計算し，燃焼停止後の最終圧力降下は，指数関数

を用いて評価する。推薬は，コンポジット化ダブルベー

ス（燃焼速度0.018m/s）とする。

［TBCC］

　TBCCエンジンは，高速飛行時の空力加熱からターボ

機械を防護する装置を，航空用ターボジェットエンジ

ンに追加装備することで，飛行速度範囲を大幅に拡大し

たエンジンである。低速ではターボジェットエンジン，

高速ではラムジェットエンジン的な作動モードとなる。

通常の航空機用エンジンがMach数3以上で作動限界と

なるのに対して，Mach数5以上での作動が可能と期待

されている。これまでに日米欧において研究された極超

音速ターボジェットエンジンの代表例として，図3.7に

示す3種類がある。

（1）エアターボラムジェット（ATR）エンジン38）

　高速飛行時のタービン温度制限を回避するために，圧

縮機を通過する空気流とは別系統のガスでタービンを

駆動するのが，エアターボラムジェット（ATR）エンジ

表3.3　代表的なロケットエンジンの諸元

名称 製作 初飛行 サイクル 真空中
推力  kN

比推力
sec 混合比 燃焼室圧

kg/cm2
ノズル
開口比

質量
kg 推重比

J2 Rocketdyne 1969 GG 1044 425 5.5 55 28 1542 69.1

SSME Rocketdyne 1981 SC 2296 454 6.0 231 78 3150 74.4

RL-10-A3-3 Pratt & Whitney 1963 EX 67 444 5.0 28 57 132 51.8

LE-5 MHI, IHI 1986 GG 103 448 5.5 37 140 255 41.2

LE-5A MHI, IHI 1994 EXB 122 452 5.0 41 130 248 50.2

LE-7 MHI, IHI 1994 SC 1078 446 6.0 130 52 1714 64.2

LE-7A MHI, IHI 2000 SC 1098 438 5.9 126 52 1680 66.7

VULCAN SEP 1997 GG 1147 431 5.3 112 45 1700 68.8

VULCAN2 SEP 2002 GG 1352 434 6.1 118 59 2040 67.6

HM-7 SEP 1979 GG 63 444 4.8 36 83 155 41.3

GG：ガスジェネレータ，SC：2段燃焼，EX：エキスパンダ，EXB：エキスパンダブリード

図3.6　グレイン形状変化（右）と推力変化（左）

表3.4　代表的な固体燃料ブースターの諸元
SRB-A
（H-IIA）

SSB
（H-IIA）

SRM
（Space Shuttle）

全長 m 15.2 14.9 38.4

外径 m 2.5 1.0 3.7

重量 Mg 75.0 15.5 570

推薬重量 Mg 65.0 13.1 502

真空中平均推力 kN 2260 745 11511

真空中平均比推力 sec 280.0 282.0 267.1

燃焼時間 sec 100.0 60.0 123.4
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ンである。熱交換器でガス化した燃料をタービン駆動に

用いるエキスパンダ方式（ATREX）と，酸化剤を使用

するガスジェネレータ方式のいずれかを選択すること

ができる。

（2）予冷ターボジェットエンジン39）

　高速飛行時の圧縮機温度制限を回避するために，圧

縮機上流に極低温燃料（水素，メタン）を冷媒とする熱

交換器を配置して流入空気を冷却するのが，予冷ター

ボジェットエンジンである。熱交換方式として，直接冷

却方式と間接冷却方式を選択できる。直接冷却方式は，

燃料を冷媒として直接空気を冷却するのに対し，間接冷

却方式は，1次冷却系（燃料・ヘリウム）と2次冷却系

（ヘリウム・空気）を併用することにより，運転上の安

全性を改善することができるが，システムが複雑になる

のが欠点である。また，熱交換器を使用する代わりに，

水噴射や液体酸素噴射を利用するコンセプトも提案さ

れている。40）

（3）ターボラムジェットエンジン41）

　高速飛行時の圧縮機温度制限を回避するために，圧縮

機上流において流入空気の全量をバイパスし，タービン

下流の燃焼器へ導入するのが，ターボラムジェットエン

ジンである。圧縮機上流部と，燃焼器上流部に，バイパ

ス流量調整用のバルブ機構を有する。超音速機用可変バ

イパスエンジンの概念を拡張したコンセプトと捉える

ことができる。

　TBCCエンジン性能評価ツールでは，エンジン設計パ

ラメータ，飛行高度，飛行速度の入力に対して，TBCC

エンジンの推力，比推力およびエンジン質量を出力する。

燃料として，水素，メタン，ケロシンの3種類に対応可

能であり，圧縮機段数，タービン段数，熱交換面積，イ

ンテーク入口面積，ターボ入口面積などのエンジン設計

パラメータを指定することが可能である。

　エンジン性能計算においては，圧縮機入口からター

ビン出口までの空気・燃焼ガス系統と，ブーストポン

プ入口からインジェクタ出口までの燃料系統それぞれ

について，シーケンシャルに状態量計算を進める。そ

の際に，コンポーネント間の流量保存や圧力バランス，

温度制約条件，周速制約条件などを満足させる必要が

あり，エラーマトリクス法（多次元Newton-Raphson法）

による収束計算を行う。42）また，エンジンを構成する各

コンポーネント（インテーク，ノズル，ファン，タービ

ン，ターボポンプ，燃焼器，燃焼器内部熱交換器，プリ

クーラ，燃料供給系，エンジン抵抗）の特性に関して

は，ATREXエンジンの開発研究（1989年より2003年に

かけてJAXA宇宙科学研究本部で実施），飛行対応型小

型予冷ターボジェットエンジンの開発研究（2004年よ

りJAXA総合技術研究本部にて実施中）の成果を反映し

たモデルを作成した。43）空気および燃焼ガスの熱物性値

については，液体ロケットエンジン性能評価ツールと共

通のモデルを使用している。

　性能予測結果の一例として，予冷ターボジェットエン

ジンの推力／比推力の飛行速度依存性を図3.8に示す。

航空機用ターボジェットの最高稼動速度であるMach数

3.5を超えると，エンジン各部の温度制約を満足するた

めに，燃料供給量を増やして空気冷却と構造冷却を行

う。そのため，比推力は飛行速度が増大するにつれて低

下し，Mach数6になると約1000secまで減少すること

が分かる。

　エンジン重量推算モデルとしては，Sagerserらによ

るVTOL機エンジン重量評価式をベースに，TBCCエ

ンジンに適合するように補正したモデルを作成した。44）

Sagerserらの重量評価式は，既存ジェットエンジンの統

計データに基づき，ターボ段数やサイズを与えられた

ときの構造重量を推算することができる。超音速イン

テークの重量に関しては，設計Mach数5の矩形断面混

合圧縮インテークの3D-FEM解析モデルを使用し，ACC

図3.7　代表的なTBCCエンジン
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複合材料を主構造に適用した場合の重量推定式を新規

に作成した。図3.9に，予冷ターボジェット（PCTJ）エ

ンジンの推重比と基準長（圧縮機直径）の関係グラフを

示す。エンジン重量が基準長の約2.5乗程度に比例する

ため，エンジンを大きくするほどエンジン推重比は下が

る傾向にある。しかしながら，エンジンサイズが小さす

ぎると，サイズに依らない固定重量分（補機類や最小加

工寸法）の重さの占める割合が大きくなるため，結局，

エンジン基準長が約0.5のときに，最もエンジン推重比

が高くなるモデルになっていることが分かる。

［RBCC］

　RBCCとして，ロケットとの複合化の点でエンジン流

路内にコンポーネントを配しないラムジェットが優れ

図3.8　予冷ターボジェットの性能予測例

図3.9　 予冷ターボジェットエンジンの推重比と基準長

（圧縮機直径）の関係

図3.10　RBCCエンジン作動概念図

図3.11　RBCCエンジン概念模型写真
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ていること，およびJAXA（旧NAL）においてラムジェ

ットの十分な研究実績があることから，ラム－ロケッ

ト複合サイクルエンジンを考える。以下に今回，採用

した複合サイクルエンジンの作動について述べる。 45）図

3.10にエンジン作動概念図を，図3.11には概念模型写真

を示す。

　離陸からマッハ3.5まではエジェクタージェット，3.5

から7まではラムジェット，7からロケットモードへの

切り替えまではスクラムジェットモードで作動する（表

3.5参照）。エジェクタージェットモードでは，ロケット

排気と空気とを混合して圧力を上げ，更に二次燃焼さ

せる。ここでは高い混合効率および燃焼効率が得られる

亜音速二次燃焼形態を採用した。ラムジェットモードで

は取り入れた空気の圧力回復で推力を発生する。スクラ

ムジェットモードでは，ロケットは予燃焼燃料供給器と

して機能する。再突入に備えて空気取入口を閉じる以外

は，エンジン形状は固定とした。エンジン出口に第二ス

ロートは設けていない。ロケットの混合比や燃焼圧など

の作動状態はターボポンプの作動状態が制約を受ける

ことから，幾つかの状態に限定した。第2燃料噴射器か

らの燃料流量は可変とした。

　可変形状を採用すると理論上，高いエンジン性能を

達成できるが，可変機構構造および重量，構造強度，可

変部隙間からのシールガス消費等の課題を解決する必

要に迫られる。またロケットをエンジン内に組み込むた

め，ロケットおよびターボポンプなどの周辺機器を併せ

て可変式とする場合もあり，更に高圧の再生冷却液体水

素流路を可動式とする必要が生じる。固定形状エンジン

としたために性能面での低下は免れないが，実現性は向

上している。

　次にエンジン性能を求める計算手法について説明す

る。1次元モデルを用いてエンジン内の空気流および燃

焼ガスの状態を計算した。外部ノズル入口角部での膨張

後の，外部ノズル表面を流れる燃焼ガスの状態は2次元

Prandtl-Meyer関数を用いて計算した。

　以下に述べるエンジン形状および作動状態は飛行動

圧を50kPaに仮定した場合の値である。複合サイクルエ

ンジンには多数の設計パラメータがあり，想定飛行経路

を変える場合，特にロケットの作動状態の見直しが必要

となる。本稿で示す寸法，設定圧力などはその一例であ

る。

（a）インレット

　インレットにはランプ圧縮形式を採用した。超音速で

の空気捕獲流量はこのランプによる衝撃波通過後の状

態から求めた。インレット内が亜音速状態のとき，気流

の総圧損失は無視した。不始動時には垂直衝撃波がイン

レット入口に立ち，亜音速気流がエンジンに流入する。

（b）ロケット（エジェクターロケット）

　各エンジンモジュールは複数基のロケットエンジン

を搭載している。混合比O/Fはエジェクタージェット

モードおよびロケットモードでは7.0，ラムジェットモ

ードおよびスクラムジェットモードでは低く設定した。

エジェクタージェットモードおよびロケットモードに

比べ，ラムジェットモードおよびスクラムジェットモー

ドでの燃焼器内圧は低い。

（c）混合および拡大セクション

　拡大部出口面積はエンジン入口と同じとした。エジェ

クタージェットモードにおけるロケット排気と空気と

の干渉現象について，ここでは混合セクションでの気流

とロケット排気の運動量交換モデルを用いて計算した。
46）

　その後，空気とロケット排気は混合せずエンジン拡大

部（ディフューザー）を超音速で流れ，両気流は拡大部

内で擬似衝撃波を通過する。衝撃波列長さは運動量モデ

ルで計算した。45）擬似衝撃波通過後，空気とロケット排

気とは完全に混合する。ラムジェットモードでも同様の

手法で流れの状態を計算する。スクラムジェットモード

ではロケット排気は混合セクションで完全に空気流と

反応すると仮定した。

　ロケットモードではインレットは開いている。スク

ラムジェットモードからの切り替え直後の空気がエン

ジン内に流入する状態では，ロケット排気は上述のス

クラムジェットと同様に混合セクションで空気と反応

して余剰水素が燃焼し，燃焼ガスは拡大部で膨張する。

真空状態ではロケット排気のインレットへの逆流は無

いものと仮定し，インレット内とスロートセクションの

圧力は0とした。ロケットノズルを出た燃焼ガスは混合

セクションで膨張するが，インレット側には壁面が無い

ことからこの部分で受ける反力は0である。

（d）第2燃料噴射器とチョーク状態

　エジェクタージェットモードおよびラムジェットモ

ードでは，拡大部下流に設けられた第2噴射器からの燃

料と亜音速の空気・ロケット混合気が亜音速燃焼し，エ

ンジン出口でチョークする。

表3.5　RBCCエンジンオペレーションモード
マッハ数 モード 備考

～3.5 エジェクタージェット

～7
ラムジェット 動圧≧30kPa

ロケット 上記以外

～15
スクラムジェット 静圧≧250Pa

ロケット 上記以外

15～ ロケット
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　本稿で設定したエンジン設計パラメータに基づき，

代表的な飛行状態におけるエンジン性能推算例を図3.12

に示す。

　なおRBCCエンジンの質量は，後の質量推定の項で述

べる。

3.1.4  耐熱システム

　耐熱システムモジュールでは，代表点における空力加

熱率の時刻歴に基づいて必要な熱防護系の厚さを計算

し，全機の熱防護系重量を推算する（代表点については

3.1.2 空力　参照）。雛型ツールで用いることを考慮し，

計算時間短縮のため，モデルは単純化した。熱制御系に

関しても，軌道周回の有無等，機体の運用方式によって

大きく変わり，不確定性が大きいため考慮していない。

　現有技術としての熱防護系は，米国スペースシャトル

等を例に取ると，セラミックタイル等の断熱機能部材と

カーボン／カーボン（C／ C）材製ノーズキャップ等の

ホットストラクチャーに分けられる。これら熱防護系を

どう配置するかは機体形態に大きく左右され，一般的説

明をしようとすると具体性を欠くため，ここではロケッ

トエンジン搭載形状を例にとって解説する。

　ノーズキャップやリーディングエッジ等のホットス

トラクチャーに関しては独自のサイジングは行わず，既

存（設計）機体を参考とした。すなわち，ノーズキャッ

プは対象機体のサイズに関わりなく，例えばHOPE-X（正

確には11HOPEと呼ばれる機体。以下同様）と同じも

のとし，リーディングエッジはHOPE-Xのそれの単位長

さ当たりの重量に対象機体のリーディングエッジ長を

かけて算出することとする。ただし，この重量はC/C

材のシェル構造（取付金具含む）のものである。実機で

はシェルの内側に断熱材が配置されるが，これに関して

は後述するように一般部の断熱材重量でカウントする

こととする（なお，垂直尾翼のリーディングエッジには

ホットストラクチャーは用いず，セラミックタイルとし

た）。

　断熱機能部材（セラミックタイル，可撓断熱材）は1

次元有限要素法（FEM）によりモデル化し，必要厚さ

はタイル厚さまたは可撓断熱材厚さをパラメータとし

て2分法により求めた。ここで言う必要厚さとは，与え

られた空力加熱に対して，熱防護系の下にある構造外

板の温度が所定時間内は規定値を超えないようにする

のに必要なセラミックタイル等の厚さを指す。外表面

では空力加熱による入熱と宇宙空間への放熱を考慮し，

内表面は断熱条件とした。時間方向の積分はクランク－

ニコルソンの方法により行い，また，放熱条件を表す非

線形方程式は多変数のニュートン法により解いた。

　代表点での断熱材厚さが求まった後，任意の位置に

おける厚さは基本的に代表点厚さを線形補間する事に

より決定することとし，予め準備された格子データ（3.1 

雛形ツール概要　参照）の各パネル位置の厚さにパネル

面積をかけて体積を出し，それを積算することにより全

機分の断熱材重量を算出した。なお，見積が困難で代表

点が存在しない胴体背面，胴体後端面，主翼上面等につ

いては，過去の設計事例にならい一律に機首淀み点加熱

率の3％とした。結果として，ホットストラクチャー配

置部位にも一般部の断熱材重量が割り当てられるが，実

機でもC/C材のシェル構造の内側に断熱材を配置して

いることを考慮して，この部位を除外することはせず，

全TPS重量に組み入れることとした。

　セラミックタイルと可撓断熱材の配置は次のように

設定した。すなわち，主翼の上面は全て可撓断熱材，下

面は全てセラミックタイルとする。胴体の上面側は可

撓断熱材，下面側はセラミックタイルとするが，その

境界は加熱率分布から決めるのではなく，既存（設計）

機体を参考に，ノーズからのstation line位置と下面から

のwater line位置で規定する。胴体後端面は可撓断熱材

とする。垂直尾翼は全面セラミックタイルとする。

3.1.5  質量推定

　質量推定モジュールでは，機体質量を推算する。雛型

ツールでは，3.1.6 飛行解析　の項で述べるように，3次

元3自由度の運動を取り扱うため，重心位置や慣性モー

メント等については推算していない。

　機体質量は，幾つかのサブシステムに分割して推算し

ている。まず，エンジン質量については，既に述べたよ

うに推進モジュールで推算される。TPS重量についても，

耐熱システムモジュールで推算される。燃料タンクにつ

いては，燃料タンク圧力，垂直／水平加速度，燃料密度，

タンク容積と長さより推算される曲げおよび圧力によ

る応力から肉厚を決定することにより算出を行ってい

図3.12　RBCCエンジンの性能推算例
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る。これら以外の質量については，RBCCエンジンの質

量を含めてHASAにより推定している。47）

3.1.6  飛行解析

　飛行解析モジュールでは，機体の運動を模擬する。機

体を質点として取り扱い，3次元3自由度の運動方程式

を解く。地球は回転する球体として取り扱う。飛行状態

を表す状態量xとして地心半径r，慣性速度V，慣性飛行

経路角γ，慣性飛行方位角ψ（真北基準，時計回り正），

緯度λ，経度η，機体質量m，機体運動を制御する入力
uとして迎え角α，バンク角σ（対気速度ベクトルに対

し右回り正），推力係数（スロットル開度）CTを考慮した。

推力線は機体軸に一致しているものとし，推力偏向角

は考慮していない。横滑り角については，制御系の働

きにより常に0に保持されているものと仮定した。機体

に働く外力は空気力，重力，推力である。大気モデルは

標準大気モデル（U. S. S. A. 1976）を使用した。48）定常

風，突風については，機体の飛行速度に比べて小さく，

飛行経路に与える影響は小さいものとして無視した。し

たがって対地系の諸量は対気系の諸量と一致している。

地球を球としてモデル化したため，重力は逆二乗場に基

づきモデル化した。

　運動方程式は，下記のようになる。

 dr/dt ＝ Vsinγ 
 dV/dt ＝ FV

 － gsinγ 
 dγ/dt ＝ Fγ / (mV) ＋ (V/r－g/V) cosγ 
 dψ/dt ＝ －Fψ / (mVcosγ) ＋ Vcosγsinψtanλ/r 
 dλ/dt ＝ Vcosγcosψ/r 
 dη/dt ＝ Vcosγsinψ/rcosλ 
 dm/dt ＝ －T/ (Isp・g0)

 （3.1）

FV

Fψ 
Fγ 

 

－D＋T cosα 
－(L＋T sinα) sinσ
(L＋T sinα) cosσ

＝ A

(V－ωr cosγsinψcosλ)/ VT 
ωr cosψcosλ/ VT

ωr sinψcosλsinγ/ VT

－ωr cosγcosψcosλ/ (VT cosγT) 
(V cosγ－ωr sinψcosλ)/ (VT cosγT) 
ωr sinγcosψcosλ/ (VT cosγT)

(VT
2

 －V 2
 ＋Vωr cosγsinψcosλ) sinγ/ (VT

2
 cosγT) 

－Vωr cosψcosλsinγ/ (VT
2

 cosγT)

{V 2cosγ－Vωr sinψcosλ(1＋ cos2γ)＋ω2γ2 cos2λcosγ} / (VT
2

 cosγT)

 A ＝ 

 VT ＝ (V
 2－2Vωr cosγsinψcosλ＋ω2γ2 cos2λ)0.5 

γT ＝ sin－1 (V sinγ/VT)

 T ＝ Tmax CT 0 ≦ CT ≦ 1

 D ＝ qCD S

 L ＝ qCL S

 q ＝ ――ρVT
21

2

　ここで，

CL，CD；揚，抗力係数　　L，D；揚，抗力　　
FV，γ，ψ；機体に働く外力
g；重力加速度　　g0；海面上重力加速度　　
Isp；比推力　　q；動圧　　S；代表面積
T；推力　　Tmax；最大推力　　t；時間　　
VT；対気速度　　ρ；大気密度

ω；地球自転角速度

　である。

3.1.7  コスト

　良く知られているコスト推算法として，RAND式と

TRANSCOSTがある。RAND式は，米国RAND社が航

空機の開発および調達費用推算のために製作した統計

式であり，DAPCA IV（Development And Procurement 

Costs of Aircraft）として知られている。49）RAND式は主

に戦闘機，爆撃機そして輸送機を含む航空機全般に関

する概念設計段階でのコスト算出法であるのに対し，

TRANSCOSTはロケット，有人宇宙機や革新的先進航空

機等を含めた広範囲の機体系や推進系を取り扱ってい

る。50）そのため本ツールではTRANSCOSTを採用した。

　TRANSCOSTは，独MBB社のD. E. Koelleによってま

とめられたロケットなどの統計的コストモデルである。

欧米など各国で開発または計画された各種ロケットの

開発費，製造費さらに運用費のデータをデータベース

として統計処理がなされている。コスト推算の単位は，

各国の1年間宇宙関連予算を従事している人員で除算し

た値で表されるMYr（Man - Year）を用いているのが特

徴である。TRANSCOSTでは，開発費CDEVおよび製造

費CPROを一般的に以下の様にモデル化している。

［開発費］　CDEV＝C・f1・f2・f3＝a・Mx・f1・f2・f3

　ここでa，xは対象とする機体系形態や推進系形態に依

存する係数，Mは機体乾燥重量を表している。f1～ f3の
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コスト増減に影響を与える各種係数は，開発技術水準に

よって決まる係数，技術品質によって決まる係数，開発

チームの体制やそのチームの過去の経験値によって決

まる係数である。これら係数の概要を表3.6にまとめた。

［製造費］　CPRO＝C・f4＝a・Mx・f4

　f4は製造に関するコスト削減係数であり，大量生産す

ることによるコスト削減を表す。ラーニング係数pを導

入し，コスト削減係数を表現している。ラーニング係数

は，機体系や推進系の重量と年間製造数によって決ま

る。これらについても，表3.6に概要を示した。

　また，運用費COPRは，年間打ち上げ回数や製造台数

が影響する，地上打ち上げ設備運用コスト，推進薬コス

ト，飛行およびミッション運用コスト，回収コストの総

和を求めている。なお，この運用費は直接運用費であり，

間接運用費等は除外している。それぞれの算出式の詳細

は，TRANSCOSTハンドブックを参照されたい。50）

　輸送系のライフサイクルコストCLCCは，開発費，製

造費および運用費の総和で表される。想定されるミッシ

ョンに対して，ライフサイクルコストが最小になるのが

望ましい。

CLCC＝CDEV＋CPRO＋COPR

3.1.8  最適化

　雛型ツールで使用可能な最適化アルゴリズムとし

て，SCGRA（Sequential Conjugate Gradient-Restoration 

Algorithm）とSQPM（Sequential Quadratic Programming 

Method）がある。51），52）前者は精度が良く，CPUが小さ

い反面，動圧といった状態量拘束条件がある設計問題に

は不向きである。後者は対応できる設計問題の範疇が広

く，状態量拘束条件についても容易に取り扱うことがで

きる。4章で述べるコンセプトの概念設計では，精度と

CPUを優先してSCGRAを採用し，状態量拘束条件付の

最適化問題を解くため，特別な工夫をしている。その詳

細については，参考文献53）を参照されたい。

　SCGRAを用いて概念設計を行うためには，問題を次

の形で記述する必要がある。まず状態量をx，制御入力

をu，パラメータをπとして，次の評価関数 Iを最小化す

る。ただし，xの初期値x0は［yT, zT］T
0と分離され，y0は

固定，z0は自由とする。

 I ＝∫0

1 
f

 
(x, u,π, t)dt＋[h(z,π)]0 ＋[g(x,π)]1 （3.2）

　本アルゴリズムの特徴の一つとして，最適化すべきパ

ラメータを扱えることが挙げられる。これによって終端

時間 tfをパラメータとして最適化し，実時間を tfによっ

て無次元化，最適化問題そのものは0～1の区間で定義

され，0が初期時刻，1が終端時刻を表す。x，u，πは以

下の拘束条件を満たす必要がある。

 x －φ(x, u,π, t) ＝ 0・ 0 ≦ t ≦ 1 （3.3）

　（3.3）式は微分方程式拘束条件と呼ばれ，すなわち運

動方程式（3.1）である。両端の境界条件式（初期拘束

条件ω，終端拘束条件ψ）は次のように表される。

表3.6　コスト係数とその係数範囲およびその評価基準
係数 記号 範囲 評価基準

開発技術水準係数 f1

0.4－0.6 既存技術の軽微な変更

0.7－0.9 既存システムの設計改良

0.9－1.1 標準的な計画，最先端（同様なシステムがすでに運用されている）

1.1－1.2 いくつかの新しい技術的および/または運用上の特徴を備えた新設計

1.3－1.4 新しい技巧や技術要素を含む，第一世代システムの新概念提案

技術品質係数 f2 対象による 個々のシステムや要素の技術基準によって特徴付けられる

チーム経験係数
（構成チームに依存）

f3

0.7－0.8 同種の開発計画に関する優れた経験を有するチーム

0.8－0.9 同様の開発計画を実行したチーム

1.0 いくつか関連する経験ありのチーム

1.1－1.2 部分的に新計画を実行するチーム

1.3－1.4 直接的に関連性のある経験がない，新規チーム

製造ラーニング係数
（重量と年間製造基数の関数）

p 0.8－1.0 ユニットが大きく，製造台数が少ない効果は小さい（p→1に近づく）．

コスト削減効果係数 f4
n（lnP/ln2） n番目製造コストに対する削減効果

1/n＊Σn（lnP/ln2） n個の一括製造によるコスト削減効果
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[ω(z,π) ]0 ＝
 0 （3.4）

[ψ(x,π) ]1 ＝
 0　 （3.5）

　つまり，（3.3）～（3.5）の条件を満足し，（3.2）を最小

化するu，πを決定する。

4．概念設計

　本章では，代表的なエンジンに対する評価を行うた

め，5種類の宇宙往還機コンセプトについて概念設計を

行う。これらを表4.1にまとめる。

4.1  問題設定

　本稿では，次のようなミッションを設定した。機体

は赤道上を離陸し，軌道傾斜角0度，高度200kmの低

地球軌道まで1tonのペイロードを運搬する。したがっ

て，本稿で扱う設計問題では，上昇経路は縦面内に拘

束される。大気は高度90kmまで存在するものとし，こ

れ以降，機体はHohman transfer軌道を飛行する。した

がって，Hohman transfer軌道の遠地点は高度200km，

近地点は高度90kmである。この間の燃料消費につい

ては考慮しない。近地点到達時，機体の飛行状態とし

て慣性速度7937.5m/s，慣性経路角0度を指定する。離

陸状態としては，高度0km，対気速度170m/sを指定す

る。離陸経路角については，水平離着陸を想定している

Type-S，-TR，-SRについては1度を与えた。離陸時にロ

ケットエンジンを使用するType-R，-RRについては，離

陸時経路角を最適化する。本稿における概念設計では，

帰還軌道については考慮しない。そのため，TPS重量は

14.6kg/m2（シャトル・オービター並）として与える。

ただし，2段式システムの母機にはTPSを想定しない。

　上記のようなミッションが要求された場合，表4.1に

示した5つのコンセプトの内，どれが最も適しているか，

各システムを実現する上で，どのような技術課題がある

のか，を示すことが概念設計で要求される。ここでは，

厳密な問題の定式化に関する記述は省略し，簡単にまと

める。

　まず，機体運動を表す状態量xは，その運動が縦面内

に拘束されていることから，地心高度r，慣性速度V，慣

性経路角γ，機体質量mである。制御入力uには迎え

角αと推力係数CTを採用した。最適化すべきパラメー

タπには，飛行時間の他，機体サイズ，搭載するエンジ

ンの基数を考慮した。ここで運動方程式（3.1）は，当

然のことながら全てのシステムに対して同一である。微

分方程式拘束条件φ（3.3式）は，機体は運動方程式（3.1）

に従って運動することを求めている。なお，2段式シス

テムの結合形態における機体空力干渉については，考

慮していない。結合形態における揚力係数CLは母機の

値のみを用い，抗力係数CDについては各機体のそれを

加算した。各機体の空力特性については，参考文献16）

を参照されたい。また，本稿で実施する概念設計では，

表3.3，図3.8，3.12に示される推進系特性を用いている。

　初期条件（3.4）のうち，高度と対気速度は先に述べ

たように0km，170m/sがそれぞれ与えられる。経路角

については，既に述べたように指定されるコンセプトと

最適化されるコンセプトがある。終端条件（3.5）は，全

てのコンセプトに対し高度90km，慣性速度7937.5m/s，慣

性経路角0度が指定される。

　評価関数（3.2）は全備重量とした。

　なお，上記以外の拘束条件として次の4つを考慮して

いる。まず，飛行中の最大動圧は50kPa（＝qmax）以下

に制限した。2つめの拘束条件としては，使用燃料を燃

料タンク内に収めることとした。3つめの拘束条件とし

て，ロケットエンジンを搭載する場合には，ノズルが相

互干渉しないよう，適切なベース面面積を有するものと

した。最後の拘束条件として，迎え角には制限を掛けた。

飛行中の迎え角は，ロケットおよびTBCC搭載形状では

－10～15度，RBCCエンジン搭載形状では，0～15度

に制限した。各拘束条件は，次式のように表される。

 q ≦ q max （4.6）

 VLH2 ＋ VLOX ≦ Vfuel

　　　　　　　VLH2；LH2容積　VLOX；LOX容積 
　　　　　　　Vfuel；燃料タンク容積 

 （4.7）

 rLE7
2π× NLE7 ≦ rfus

2π
　　　rLE7；LE-7搭載用スペース半径（＝1.5m） 
　　　NLE7；LE-7搭載基数　　rfus；胴体半径 

 （4.8）

－10 ≦α≦ 15（度）；ロケット，TBCC搭載形状 
0 ≦α≦ 15（度）；RBCC搭載形状 

 （4.9）

　これらの拘束条件は，いずれも適切な変換によって

（3.3）および（3.5）の形に変換することが可能である。

表4.1　設計対象システム
名称 ステージ数 母機エンジン 軌道機エンジン

Type-R 単段式 Rocket（LE-7） －

Type-S 単段式 RBCC －

Type-RR 2段式 Rocket（LE-7） Rocket（LE-7）

Type-TR 2段式 TBCC（PCTJ） Rocket（LE-7）

Type-SR 2段式 RBCC Rocket（LE-7）
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詳細については，付録Aを参照されたい。53），54）図4.1，

4.2には，ロケットエンジン搭載形状およびTBCCエン

ジン搭載形状の燃料タンク配置を示した。RBCCエンジ

ン搭載形状については，胴体内全てに燃料を搭載可能で

あると仮定している。

　なお，機体形状そのものは最適設計が行われない。図

3.2～3.4の基本形状を維持したまま，各種拘束条件を満

足し，評価関数である全備重量を最小化するよう，拡大

/縮小のみが行われる。

　2段式のコンセプトでは，軌道機の分離条件も最適化

される。

　以上をまとめると，離陸，軌道投入条件および（3.6）

～（3.9）を満足し，全備重量を最小とする設計変数（制

御入力とパラメータ（表4.2参照））を求める最適化問題

図4.1　ロケットエンジン搭載形状の燃料タンク配置

図4.2　TBCCエンジンの燃料タンク配置

表4.2　設計変数
項目 Type-R Type-S Type-RR Type-TR Type-SR

α ○ ○ ○ ○ ○

CT ○ ○ ○ ○ ○

飛行時間 ○ ○ ○ ○ ○

搭載エンジン基数 ○ ○ ○ ○ ○

機体代表面積 ○ ○ ○ ○ ○

離陸時経路角 ○ × ○ × ×

軌道機分離条件 × × ○ ○ ○

　　  ○；有り　×；無し
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となる。

4.2  概念設計結果と評価

　概念設計結果を表4.3および図4.3～4.5に示す。最も

軽量なシステムはType-RR（母機，軌道機共にロケット

エンジンを搭載したTSTO）となった。エンジンおよび

燃料の搭載性についても問題がなく，最も現実的なシス

テムである。唯一，軌道機分離時に母機の垂直尾翼が干

渉する可能性がある。最も簡単な解決策は，母機の単垂

尾を双垂尾に変更することと考えられる。今後，機体形

状データを追加し，再設計を試みる予定である。

　Type-Sは解が得られなかった。つまり，システムと

して成立しなかった。表4.3には，HASAによって推算

された機体構造重量を0.5倍して行った設計結果を示し

てあり，参考値である。システムとして成立させるため

には，構造重量を半分まで低減する必要があり，これだ

けでは実現は厳しいものと考えられる。今後，機体形状

やエンジンの設計パラメータを最適化することにより，

どこまで実現可能性を高めることが出来るか，検討が必

要である。

　空気吸い込み式エンジンを搭載したType-TR，Type-

SRには，2つの共通の課題が浮かび上がった。一つは，

必要なエンジン基数が多過ぎ，搭載は困難となる点で

ある。図3.3，3.4に示した形状と得られた結果（機体全

長）からは，それぞれの機体に搭載可能なエンジン基

数は16.5，3基となる。一方，概念設計による結果は，

Type-TRと-SRに対し47.7と18.0基のエンジンが必要と

表4.3　概念設計結果
項目 Type-R Type-S Type-RR Type-TR Type-SR

全備重量（母機/軌道機），Mg 991.0 864.9 298.2（261.3/36.9） 635.3（491.6/143.8） 414.7（317.0/97.7）

乾燥重量，Mg 133.3 84.6 45.5/18.7 400.2/35.6 87.4/28.2

機体全長，m 52.0 59.1 34.0/17.8 84.0/27.4 48.7/24.0

代表面積，m2 1008.0 999.1 430.7/118.4 1217.4/278.9 679.7/215.4

搭載エンジン基数 10.3 19.9 4.3/1.1 47.7/2.8 18.0/2.1

分離時飛行状態　高度，km － － 73.6 33.0 35.5

　　　　　　　　マッハ数 － － 15.5 5.7 7.5

　　　　　　　　対地経路角，deg － － 3.7 7.6 6.9

Type-Sの結果は参考値

(a) Type-R，Type-S (b) Type-RR, Type-TR, Type-SR
図4.3　制御入力時間履歴

図4.4　h-V線図
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されている。もう一つの問題は，軌道機の搭載性に関す

る課題である。Type-TRについては，母機の機首衝撃波

が，軌道機に干渉する可能性がある。母機と軌道機の適

切な配置，大きさの制限を概念設計に取り込む必要が

ある。Type-SRについては，母機のforebody部の頭上げ

モーメントが強くなると予想される。現状では軌道機が

母機の垂直尾翼と干渉するため後方に配置しているが，

機体の不安定性を増長させる方向であり，改善が必要で

あろう。

　上昇軌道については，それぞれのシステムに対して

特徴的な飛行経路が現れた。Type-RRでは結合形態にお

いて高度を稼ぎ，希薄な大気中で軌道機を分離，軌道

機は軌道速度まで効率的に加速を行っている。ただし，

この分離条件では，母機が帰還する際にTPSが必要と

なる可能性がある。Type-TRは従来言われているように，

マッハ1前後の抗力係数が大きくなる付近で一旦低動圧

域を飛行し，効率的に加速している。この飛行方法は，

Type-SRにも共通する。また，軌道機分離時には，軌道

機が希薄な大気上層部へ効率的に到達して加速できる

よう，可能な限り経路角を大きくしておくことが望まし

い。そのため，高速，高動圧域での引き起こしマニュー

バを回避し，分離前に低動圧域へ飛行して軌道機を分離

している。55，56）これらのマニューバの間は，最大動圧に

沿って，ほぼ最大推力で飛行している。一方，Type-SR

では，低動圧域でマッハ数1を突破した後，マッハ数4

まで最大動圧で飛行する。この間は，エジェクタージェ

ット（マッハ数3.5まで），ラムジェット（マッハ数3.5

以降）をフルに活用して飛行している。これ以降，軌道

機を分離するマッハ数7.5までは，最大動圧線での飛行

を離れ，よりロケットのオペレーションに近いラムジェ

ット/スクラムジェットモードで飛行している。加速性

能と燃費のトレードオフ，および軌道機分離に対して都

合が良いため，と考えられる。

　Type-SR以外は想定した燃料タンクに使用燃料が収ま

った。Type-SRは，胴体そのものを燃料タンクと想定し

ており，非現実的である。これは胴体の薄さに起因して

いるが，厚みを増せば抵抗増やエンジン性能の低下に

つながる恐れがあり，慎重な設計が必要である。今後，

効率的な燃料タンクの形状，配置について，機体形状と

併せて設計し直す必要がある。

5．まとめ

　本稿では，JAXAで開発中の概念設計ツールの雛型に

ついて報告した。この開発過程から，概念設計ツール改

良へ向けた指針として，下記のような課題が抽出され

た。

 ・ 機体データについては，今後より一層充実させること

が望ましい

 ・ 機体形状，エンジン設計パラメータも同時に最適化す

図4.5（a）　斜図

　　　　　  各コンセプトの比較

図4.5（b）　2面図

　　　　　  各コンセプトの比較
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る，多分野統合最適化技術の確立が必要である

 ・ TSTOシステムの軌道機搭載性を改善するためには，

縦の静安定特性，重心，トリム特性等，考慮すべき課

題が多い。これらについても概念設計で考慮できるよ

う，ツールの機能を増強する必要がある

 ・ 本稿の概念設計は，Dell Precision PWS470（Intel 

Xeon CPU 3.60GHz）を使用して実施した。最もCPU

を要したのはType-TRの設計であり，4～5時間を要

した。最もCPUが短かったのは，Type-R，-RRであり，

1分以内に最適解が得られている。今後，帰還軌道も

考慮に入れ，最終的な概念設計ツールで目標とした時

間内に概念設計が行えるよう，ツールの開発を継続し

ていく予定である。
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付録A　拘束条件の変換について

　本稿における設計問題は，次のように定式化する必要

がある（本文 3.1.8　最適化　参照）。

　状態量をx，制御入力をu，パラメータをπとして，次

の評価関数 Iを最小化する。

 I ＝∫0

1 
f

 
(x, u,π, t)dt＋[h(z,π)]0 ＋[g(x,π)]1

 ［A.1 （3.2）］括弧内は本文中の式番号

　終端時間 tfは最適化すべきパラメータπに含まれ，時

間 tは tfにより無次元化される。したがって，最適化問

題は0～1の区間で定義され，0が初期時刻，1が終端時

刻を表す。xの初期値x0は［yT, zT］T0と分離され，y0は固定，
z0は自由である。x，u，πは以下の拘束条件を満たす必

要がある。

 x －φ(x, u,π, t) ＝ 0・ 0 ≦ t ≦ 1 ［A.2（3.3）］

　両端の境界条件式（初期拘束条件ω，終端拘束条件ψ）

は次のように表される。

[ω(z,π) ]0 ＝
 0 ［A.3（3.4）］

[ψ(x,π) ]1 ＝
 0 ［A.4（3.5）］

 ・最大動圧拘束条件（式（4.6））の変換

　飛行中の動圧qに対する拘束条件は，次式のように表

される。

 q ≦ q max q max；最大動圧  ［A.5（4.6）］

　ここでダミーの制御入力uqを導入し，［A.5］を下記

のような等式拘束条件へと変換する。

 q ＋ uq
2
 － q max ＝ 0 ［A.6］

　スラック変数xdを導入し，その微分方程式を次のよ

うに定義する。

 xd ＝ (q ＋ uq
2
 － q max )

2・  ［A.7］

　最後に，スラック変数xdの初期および終端条件を0と

指定すればよい。つまり，xにxdを，uにudを追加し，
xdの微分方程式を［A.7］のように定義する。xdの初期

値は0として固定（y0に含む）し，終端値は0として終

端拘束条件［A.4］に加える。

 ・ 燃料搭載条件（式（4.7））とロケットエンジン搭載条

件（式（4.8））の変換

　2つの拘束条件は全く同様に扱うことが出来るので，

ここでは燃料搭載条件（式（4.7））を対象に変換方法を

述べる。燃料搭載条件（式（4.7））は下記のよう表される。

 VLH2 ＋ VLOX ≦ Vfuel ［A.8（4.7）］

　ここで，VLH2；LH2容積　VLOX；LOX容積　Vfue；燃料

タンク容積　である。パラメータufを導入して，［A.8］

式を下記のように等式条件に変換する。

 VLH2 ＋ VLOX ＋ uf
2
 － Vfuel ＝ 0 ［A.9］

　VLH2，VLOXは状態量xの関数，Vfueはパラメータπに

含まれる代表面積Sの関数である。したがって，πにuf

を追加し，式［A.9］を初期拘束条件ω（あるいは終端

拘束条件ψ，いずれでｓ定義するかは設計問題によって

異なる）に追加すればよい。

 ・制御入力に関する拘束条件（式（4.9））の変換

　たとえば，ロケットエンジン搭載形状に対する迎え角

αの制限は，下記のように表される。

－10 ≦α≦ 15（度）  ［式A.10（4.9）］

　ここでダミー入力uαを導入して，αを下記のように

表す。

α≦αmax
＊ SIN(uα) ＋ 2.5 αmax ＝ 12.5度  ［式A.11］

　設計問題では，αの代わりにuαを制御入力uに加え

て最適化する。
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