
国立研究開発法人宇宙航空研究開発機構・航空技術部門・研究開発員

科学研究費助成事業　　研究成果報告書

様　式　Ｃ－１９、Ｆ－１９－１、Ｚ－１９ （共通）

機関番号：

研究種目：

課題番号：

研究課題名（和文）

研究代表者

研究課題名（英文）

交付決定額（研究期間全体）：（直接経費）

８２６４５

基盤研究(C)（一般）

2019～2016

エアロシェル背面における赤外域輻射強度モデルの構築

Study about IR radiation around Mars entry model

７０５１３４２２研究者番号：

高柳　大樹（Takayanagi, Hiroki）

研究期間：

１６Ｋ０６８９９

年 月 日現在  ２   ６ １６

円     3,700,000

研究成果の概要（和文）：本研究では調布航空宇宙センターにおいて開発している高速膨張波管を用いて，火星
大気突入機模型周りの赤外域放射強度分布計測を実施するとともに膨張波管試験気流における二酸化炭素数密度
分布および温度分布を実施した。結果として、試験気流の温度が高くなると気流自体の赤外線発光強度が強くな
ってしまうため、気流条件を適切に選択することで模型周りの二酸化炭素発光強度分布を計測することができ
た。

研究成果の概要（英文）：In this study, we performed infrared radiation intensity measurement around 
Mars entry capsule model with the expansion tube developed in JAXA Chofu space center. In addition, 
we evaluated the CO2 number density and temperature distribution by IR radiation spectroscopy 
coupled with the radiation analysis code, SPRADIAN2. Finally, selected an appropriate test flow 
condition in order to avoid the IR radiation in the test flow, we could obtain the IR radiation 
intensity distribution around Mars entry model. 

研究分野： 航空宇宙工学

キーワード： 航空宇宙流体力学

  １版

令和

研究成果の学術的意義や社会的意義
本研究では調布航空宇宙センターにおいて開発している高速膨張波管を用いて，火星大気突入機模型周りの赤外
域放射強度分布計測を実施するとともに膨張波管試験気流における二酸化炭素数密度分布および温度分布を実施
し、火星大気突入機周りの流れ場解析に取り組んだ。本研究の結果は我が国における将来の火星大気突入機開発
に生かすことができる。

※科研費による研究は、研究者の自覚と責任において実施するものです。そのため、研究の実施や研究成果の公表等に
ついては、国の要請等に基づくものではなく、その研究成果に関する見解や責任は、研究者個人に帰属されます。



様 式 Ｃ－１９、Ｆ－１９－１、Ｚ－１９（共通） 
１．研究開始当初の背景 
火星着陸探査を我が国で実現させるためにはロケットの打ち上げ能力及び開発予算の制約か

ら質量を極力軽量化することが求められる．そのため，熱流束の大きい大気突入機前面と比較的
小さい背面で異なる熱防護材を用いることが検討されている．(1) 高速で大気に突入する宇宙機
における熱流束においては対流加熱だけでなく輻射加熱も併せて考慮する必要がある．近年の
研究において火星大気突入機背面における放射強度予測においては二酸化炭素分子からの回転
振動励起モードによる赤外域放射輝度スペクトルが非常に重要であることが指摘されている．(2, 

3)．しかしながらカプセル後流の流れ場は渦を形成するとともに輻射が影響する複雑な流れ場で
あるためこれまでのところ後流の熱流束予測の解析結果については妥当性検証が不十分である
のが現状である．NASA ではエイムズ・リサーチセンターに設置されている衝撃波管 EAST を
用いて真空紫外から中赤外域までの放射輝度スペクトル計測を実施している．(4, 5) 彼らの手法
においては低速域の衝撃波管において取得した赤外域放射輝度スペクトルを用いて輻射連成数
値解析コードの妥当性検証は行っている．背面の加熱率に関してはバリスティック・レンジを用
いて背面の対流加熱を評価しようとする研究が球体模型を用いて報告されている(6)が，輻射加熱
に関しては解析結果に依存している状況である． 
 
２．研究の目的 

本研究では調布航空宇宙センターにおいて開発している高速衝撃波管 HVST を膨張波管モー
ド HVET にて運用し，大気突入機模型周りの赤外域放射強度分布計測を実施するとともに膨張
波管試験気流における赤外域輻射強度スペクトル計測を行い，輻射解析コード SPRADIAN2 の
結果と比較することによって試験気流における二酸化炭素数密度分布および温度分布を実施す
ることによって膨張波管を用いた火星大気突入機周りの流れ場の解明に取り組む． 
 
３．研究の方法 
（１）膨張波管 HVET 
本研究では，調布航空宇宙センターで開発している高速膨張波管 HVET(7)を用いて実験を行った．
HVET の運用条件を Table 1 に示す．本研究においては気流条件における輻射強度の変化を評価
するために２つの試験ケースにおいて実験を行った。 
 

Table 1: Test condition 1 in HVET 
Gas condition 
 Air Reservoir Compression tube High-pressure tube Low-pressure tube 
Gas Dry Air He CO2 CO2 
Pressure  500 kPa 44.5 kPa (1) 3.0 kPa 

(2) 20.0kPa 
(1) 30 Pa 
(2) 15 Pa 

Diaphragm     
 Material Thickness Depth  Rupture pressure 
1st diaphragm SPCC 2.0 mm 1.0 mm 6.0±0.1 MPa 
2nd diaphragm Lumirror 12.0 um - (1) 0.65±0.09 MPa 

(2) 1.1±0.1 MPa 
Flow Condition 
 Shock velocity Test flow velocity Test flow temperature Test time 
Theory (1) 6.3 km/s 

(2) 5.5 km/s 
(1) 5.9 km/s 
(2) 5.2 km/s 

(1) 2,330 K 
(2) 1,060 K 

(1) 120 us 
(2) 90 us 

Experiment (1) 5.3±0.1 km/s 
(2) 3.6±0.1 km/s 

- - (1) 90 – 160 us 
 

 
 
（２）火星大気突入カプセル周りの放射強度分布計測 

HVET 試験気流を用いて，火星大気突入機周りの放射強度分布計測を実施した．試験に用いた
模型を Fig. 1 に示す．将来の火星大気突入機の 1/100 スケールモデルとし，前面側は淀み点の
曲率が 6.5mm，半頂角 70 度の Sphere-cone 形状，背面側は半頂角 45 度のアルミニウム製であ
る．前面と背面の間の肩部の曲率は 1mm とした．模型表面からの反射を避けるために黒色塗料に
て塗装した．膨張波管気流に含まれるコンタミの影響で，模型は試験後に塗装がはがれ，表面が
損傷してしまうため，毎回新しい模型を用いて計測を行った. 赤外域放射強度分布については
Fig. 2 に示すように焦点距離 200mm のシリコンレンズを用いて集光した赤外域放射強度分布を
赤外線検出アレイ（Talktronics, Inc., IDS3110-InSb）を用いて計測した．赤外線検出アレイ
は液体窒素によって低温に保っている． 

 
 
 
 



（３）HVET における試験気流および模型周り放射輝度スペクトル計測システム 
試験気流の温度およびCO2の数密度を推

定するために，HVET 試験気流の放射輝度ス
ペクトル計測を実施するとともに赤外域
放射強度の時間履歴を計測した．放射輝度
スペクトル計測のためのセットアップを
Fig. 3 に示す．気流からの赤外線放射は
MgF2窓を透過した後，球面ミラーによる集
光光学系によって集光され，赤外分光器
（分光計器，M10-TP）を介することで分光
され，赤外線検出アレイを用いて赤外線放
射輝度スペクトルを取得した．低波長域に
おける倍波の影響を除去するために分光
器の入射スリットの前方にハイパスフィ
ルター（IR system Corporation, Ltd., 
LP-3000）を設置した．また大気中における
水蒸気や二酸化炭素における吸収を避け
るために分光器内と集光光学系，および I
管内は窒素ガスをパージしながら計測を
行った．黒体炉（チノー製，BFT-S14）を用
いて赤外域における絶対強度較正を実施
した． 
 
４．研究成果 
（１）火星大気突入カプセル周りの赤外線輻射強度分布計測 
 ２つの試験気流条件における火星大気突入カプセル周りの赤外線輻射強度分布を取得すると
Fig. 4 のようになった．本来，気流中に比べて衝撃層内で圧力および温度が高くなり，赤外域
における放射が強くなるはずであり，Case(2)においては気流中に比べて衝撃層内で圧力および
温度が高くなり，模型背面では徐々に温度が下がるために赤外域における放射が模型前面で強
くなり，模型背面で弱くなる様子を確認することができた．一方で，Case(1)においては試験気
流においてすでに赤外線が発光してしまっており，模型周りの赤外線輻射強度分布計測を実施
することはできなかった． 
 
（２）膨張波管試験気流における温度および数密度推定 
Case (1) において模型周りで赤外線が全体的に発光している原因を確認するために，まず

HVET 試験気流において得られた衝撃波からの距離に対する赤外域放射輝度スペクトルを Fig. 5
に示す．放射輝度スペクトルを 4.0 – 5.4um の波長範囲で積算することで衝撃波からの距離に
対する放射輝度を評価した結果を Fig. 6 に示す．InSb 光起電力素子を用いて計測した赤外域放
射強度の時間履歴も Fig. 6 に併せて示す．衝撃波が到達した際に赤外域の放射が急激に大きく
なり，その後は徐々に増加していくことがわかる．次に計測で得られた放射輝度スペクトルに対
して，CO2 のデータベースを更新した輻射解析コード SPRADIAN2(8)を用いたスペクトルマッチン
グ法によって気流の温度および数密度推定を行った．なお、ここでは熱化学的非平衡性は考慮せ
ず 1 温度としてフィッティングを行った．例として，d=610mm における放射輝度スペクトルに対
して行ったフィッティング結果を Fig. 7 に，各放射輝度スペクトルに対してフィッティングを
した結果得られた衝撃波到達時間からの温度履歴および数密度履歴を Fig. 8 に示す．山田らに
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よって実施された輻射連成流体解析(9)によって得られた結果も Fig. 8 に併せて示す．理想的に
は膨張波管では接触面背後の試験気流においては気流温度が低く保たれるはずだが，推定され
た温度においては試験気流と思われる領域においても気流温度が下がらず，結果として数密度
も低いままになっていることが示唆された． 

 

 

Fig. 5: Spectral radiance at several distances 
from the shock wave. Fig. 6: Spectral radiance at several distances 

from the shock wave. 

Fig. 7: An example if fitting result by 
SPRADIAN2 with measured IR spectral 
radiance (d = 610mm). 

Fig. 8: Time histories of temperature and number 
density estimated by spectral fitting method 
(plots). Solid lines are the estimated ones by 
radiation coupled CFD method 

Fig. 4: Spatial distribution of measured IR radiation intensity around capsule model 
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