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Abstract 

This study investigates the effect of surface roughness in the nozzle expansion section of a solid rocket motor using the 
Building-Cube Method (BCM). Numerical simulations were conducted on a simplified CDV (Converging-Diverging) 
nozzle under two operating conditions: subsonic and shock-in-diffuser. The results showed that geometric deformation had 
negligible impact on the flow field in the subsonic case, whereas in the shock in diffuser case, the deformation caused a 
significant upstream shift (approximately 40 mm) in the shock wave position. These findings highlight the importance of 
surface roughness and shape deformation on internal flow structures, particularly under near-supersonic conditions. 
 
１．はじめに 
固体燃料ロケットエンジンのノズルには，多様な

新素材が採用されるようになり，ノズル拡張部の内

部流れ場の構造と内壁のアブレーション（ablation）
が注目されている．また，固体燃料ロケットノズル内

の流れ場の化学的非平衡流れ特性は，拡張部の壁の

アブレーションに影響を与える要因の一つである[1]．
アブレーションによって粗くなった壁面は，衝撃波

や渦を発生させ，流れ場構造に影響を及ぼす可能性

がある．これまで多くの研究者によって研究されて

きているが，複雑な作動条件下における乱流構造の

予測・解析には，高精度数値シミュレーション手法の

活用が極めて重要である． 
ノズル壁面の表面粗さが流れ場に及ぼす影響につ

いては，実験や数値解析を用いて検討されている[1, 
2]ものの，その詳細なメカニズムにはいまだ不明な点

が多く，さらなる検証が求められている．そこで本研

究では，ノズル壁面の表面粗さによる影響について，

数値解析により明らかにすることを目的とする．使

用する数値手法には，我々がこれまでに開発してき

た，計算負荷を抑えつつ高精度な解析が可能な直交

格子積み上げ法（Building-Cube Method, BCM）を採用

した．解析対象としては，簡素化されたノズル形状を

用い，作動条件の異なる複数のケースにおいて，ノズ

ル膨張部の表面に変形がある場合とない場合とで，

内部流れ場にどのような影響が生じるかを比較・検

討した． 
 

２．数値解析手法 
数値流体解析には，3次元の直交格子積み上げ法

（Building-Cube Method, BCM）を用いて行った．支配

方程式は，3次元圧縮性のReynolds-Averaged Navier-
Stokes方程式を用いた．離散化手法は，セル中心有限

体積法，時間積分法はLU-SGS陰解法，非粘性流束は

3次精度MUSCL法，乱流モデルはSpalart-Allmaras（SA）

を用いた．また，本解析では計算コスト削減のために，

軸対称モデルに周期境界条件を導入し，4分の1形状

のモデルを用いて解析を行った． 
直交格子法を用いる場合には，ノズルの壁面のよ

うに曲面形状の壁面は階段状に表現されてしまうた

め，適切な壁面境界条件の設定が必要である．本研究

では，Mittalら[3]が提案しているGhost Cell（GC）と

Image Point（IP）を使用した埋め込み境界法（Immersed 
Boundary Method, IBM）を用いた． 
 
３．結果と考察 
３.１ 解析モデルと解析条件 

第 1 図 に 示 す CDV （ Converging-Diverging 
Verification）ノズルを対象に数値解析を行った．

CDVノズルは，先細り管と末広がり管をつないだ形

状のノズルである．モデル形状と計算条件は，NASA
のCDVノズルの検証モデルおよび条件[4]を参考に

している．第1図(b)に示す変形後のモデルの壁面の

凹凸は，先行研究の測定データ[1]を参考にモデル形

状を作成した．このノズルの全長は0.254 m（10 inch）
であり，ノズルの曲線部は下記の式で与えられる． 

©copyright 2025 by the author(s). Published by JSASS with
permission



第57回流体力学講演会/
第43回航空宇宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム
2025年7月2日～4日
タワーホール船堀（東京）

JSASS-2025-2046

 

x ≦ 5 inch（0.127 m）の場合 

 ( )( )1.75 0.75cos 0.2 1.0A x π= − −        (1) 

x > 5 inch（0.127 m）の場合 

( )( )1.25 0.25cos 0.2 1.0A x π= − −        (2) 

本解析では，計算コスト削減のために，4分の1のモ

デルを用いて周期境界条件を用いて解析を行った．

境界条件は第1図に示すとおりである． 
 

 
第1図 解析モデル 

 
第1表に解析条件を示す．本解析では，流入全圧を

固定し，流出静圧を変化させて流入と流出の圧力差

を与えることで，subsonicとshock in diffuserの2条件

で数値解析を実施した．流出静圧を6.136 kPaとし圧

力差を0.89にした条件では亜音速流れ（subsonic）と

なり，流出静圧を5.171 kPaとし圧力差を0.75にした

条件では衝撃波を伴う流れ（shock in diffuser）とな

る． 
解析格子のサイズは，第1図(a)に示す変形前モデ

ルの総cell数が約2,535万セルで最小cellサイズが約

0.078 mmである．第1図(b)に示す変形後モデルの総

cell数は約2,477万セルで，最小cellサイズは約0.078 
mmである． 
 

第1表 CDVノズルの解析条件 

 Subsonic Shock in 
diffuser 

Gas Air 
Inflow condition 

Mach number 0.2 
Total temperature, K 55.56 

Total pressure, Pa 6.895×103 
Outflow condition 

Static pressure, Pa 
(Pressure ratio) 

6.136×103 

(0.89) 
5.171×103 

(0.75) 
Reynolds number 8.96×105 

 
３.２ 解析結果 

Subsonic条件とshock in diffuser条件のマッハ数の

可視化図を第2図に示し，静圧の可視化図を第3図に

示す．はじめに．変形前のモデルの解析結果を見て

みると，subsonic条件の場合には，流入したガスは，

断面積の減少によって加速し圧力は減少するが，流

出部の圧力が高いため，スロート部で超音速まで加

速していない．そのため，流出部では減速しており，

圧力は増加している．Shock in diffuser条件の場合に

は，スロート部で臨界状態になるが流出部の圧力が

依然として高いため，diffuser部で衝撃波が発生し圧

力が上昇し，流出部では亜音速流れとなっている． 
変形後のモデルでは，subsonic条件では，変形箇所

でマッハ数が高く圧力が低下している箇所がある

が，中心軸上の流れ場には変形による影響はほとん

ど見られない．一方，shock in diffuser条件の場合に

は，変形箇所でマッハ数が高い箇所が見られ，変形

開始位置で衝撃波が形成されていることが確認で

きる．そのため，変形前の衝撃波発生位置とは異な

る場所で衝撃波が発生している． 
 

 
第2図 マッハ数の可視化図 

 
第3図 静圧の可視化図 

 
中心軸上のマッハ数と静圧をプロットしたグラ

フを第4図（subsonic条件）と第5図（shock in diffuser
条件）に示す．Subsonic条件では，中心軸上の流れ場

は，変形前と変形後でほとんど変化は見られず，ス

ロート部から下流部にかけてわずかにマッハ数と

静圧のピーク位置が移動しているのみである．これ

は，可視化図の説明でも記述した通り，subsonic条件

では，変形後のモデルでは変形箇所のみに流れ場の

変化が見られ，流れ場全体には影響を及ぼしていな

いため，中心軸上のマッハ数と静圧分布の変化は小

さい．一方，shock in diffuser条件では，変形前は約

185 mmの位置に衝撃波が発生しているが，変形後は
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約145 mmの位置に衝撃波が発生しており，衝撃波の

位置が上流側に移動している．従って，ノズル内の

流速が高くなる条件下では，ノズル膨張部の形状変

形が内部流れ場に大きな影響を及ぼすことが示唆

される． 
 

 
(a) マッハ数 

 
(b) 静圧 

第4図 Subsonic条件の中心軸上のマッハ数と静圧 

 
(a) マッハ数 

 
(b) 静圧 

第5図 Shock in diffuser条件の中心軸上のマッハ数と

静圧 
 
４．おわりに 

本研究では，固体燃料ロケットエンジンのノズル

膨張部における表面粗さの流れ場への影響を明ら

かにすることを目的として，直交格子積み上げ法を

用いた数値解析を実施した．簡素化したCDVノズル

形状を対象に，subsonic条件およびshock in diffuser条
件の2種類の作動条件下で，ノズル膨張部の表面に

変形がある場合とない場合とで流れ場の違いを比

較検討した． 
その結果，subsonic条件ではノズル形状の変形が

中心軸上の流れ場に及ぼす影響は極めて限定的で

あり，マッハ数や静圧の分布に大きな変化は見られ

なかった．一方で，shock in diffuser条件では，ノズ

ル形状の変形により衝撃波の発生位置が約40 mm上

流側に移動するなど，流れ場に顕著な影響が確認さ

れた．これは，超音速域に近い条件下では，ノズル

内部の形状変化が衝撃波構造や圧力分布に直接的

な影響を与えることを示している． 
以上の結果から，ノズル膨張部の形状変化や表面

粗さが，特に高マッハ数条件下において内部流れ場

構造や衝撃波特性に大きな影響を与えることが明

らかとなった．今後は，より実機に近い複雑な粗さ

形状やアブレーション進行モデルを導入し，実際の

燃焼条件を考慮した3次元的な解析に拡張すること

で，より実現的な評価が可能になると期待される． 
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