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研究成果の概要（和文）：小型酸水素ガストーチを用いて，大気突入飛行時の非定常な空力加熱環境を模擬する
実験装置を開発した．当該装置では，従来の高温プラズマ風洞と，同等で広範囲な熱流束および熱防御材表面温
度条件を生成できる．同時に，風洞では難しい時間的に変化する熱流束環境下で，アブレーションセンサーを用
いたアブレーション計測が可能である．本研究では，ある宇宙機の再突入条件での表面温度時間履歴を再現実験
し，時間変化する加熱履歴と一定の場合とを比較した．その結果，アブレーション現象の違いを明確にセンサー
で計測できることを示し，実飛行下で起こるアブレーション挙動を地上実験で再現しうることを示した．

研究成果の概要（英文）：An experimental device using an oxy-hydrogen gas torch to simulate an 
unsteady aerodynamic heating environment during atmospheric entry flights was developed. This device
 provided a broad range of heat flux and surface temperature conditions, as in existing 
high-temperature plasma wind tunnels.  Moreover, embedded ablation sensor measurements were possible
 under the time-varying heat flux environment, which is challenging to do in the existing wind 
tunnel.  In the present study, the time history of surface temperature encountered during a space 
vehicle's atmospheric entry condition was experimentally simulated using the developed device. The 
results showed a significant difference in the ablation phenomenon between the time-varying and 
time-constant heating history. The ground testing procedure demonstrated the reproduction of 
realistic entry flight ablation behavior and the detection of unsteady ablation with embedded 
ablation sensor measurements.

研究分野：気体力学

キーワード： アブレーション　アブレーションセンサー　計量アブレータ　空力加熱　熱防御システム
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研究成果の学術的意義や社会的意義
本研究では，大気突入軌道上で起こりえる加熱環境を地上実験で再現する実験手法を開発した．これを用いて，
飛行環境におけるアブレーション環境を再現し，フライト計測用アブレーションセンサーで、アブレーション過
程を検知した．このようなことが可能となることは，センサーデータから飛行環境を再構築する手法の検証を行
える地上実験環境が整ったことを意味し，将来宇宙ミッションで使われる宇宙機熱防御システムの信頼性を高め
る意義がある．

※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 

 宇宙機の大気突入軌道上での時間変化する空力加熱環境を地上実験で構築することが求めら

れている．これは，従来風洞では，軌道上でのある位置での気流条件の一部を定常的にしか生成

できないことに起因している．特に，将来的に最も有望である超軽量なアブレータ材では，材料

自身が熱劣化する物理過程(アブレーション過程)が断熱・耐熱として作用することから，信頼性

の高い熱防御システムを設計するためには，飛行環境での加熱履歴をより詳細に模擬できる地

上試験法が不可欠となる．現在，様々な試みが行われている(Laub, B. et al., IPPW8, 2011, GrinsteadJ., 

et al., AIAA 2014-2384) ものの，未だ実現には至っていない． 

 時間変化する空力加熱環境で，アブレータ材の熱防御性能を評価するためには，非定常な熱負

荷に対する非定常アブレーション応答を計測することが必要となる．先述した海外における新

たな試験法の試みでも，大気突入ミッションで使われたアブレーションセンサーが使われてい

る．このような状況に対して，近年，我々の研究グループでも，再突入飛行環境で使える超小型

アブレーションセンサーを開発した(基盤研究(B)，H27-28 挑戦的萌芽研究)．これにより世界で

初めて，アブレータの断熱性である樹脂炭化と機体表面・内部温度と，耐熱性を示す表面損耗を

一つのユニットで計測可能とした．さらに 2018 年に予定されている HTV 小型回収カプセルミ

ッションにて，アブレ－ションセンサーのフライト実証へと発展させている． 

 近年欧米を中心として，小型トーチを使った熱防御材加熱試験装置が開発されている(Allcorn 

E. et al., AIAA 2011-6050, Marra F. et al., IMechE, Part L., 2011)．酸素アセチレンガスを使った場合，

その火炎温度は 3000℃以上となる．トーチ試験は，アーク風洞など使われる試験片サイズより

も供試体材料サイズが小さくなってしまう制約はあるが，実験系が扱いやすくかつ，高い熱流束

環境を生成できアブレーション過程を実験的に模擬できる．このような実験環境は，アブレーシ

ョンセンサーの作動原理の試験環境としても十分にポテンシャルを有していると考えられるが，

アブレーション過程の計測に使われた例はこれまでほとんどなかった． 

 

２．研究の目的 

 本研究では，再突入軌道上での非定常加熱履歴を再現するため，超小型トーチを用いた実験装

置を開発する．当該試験装置でアブレーションセンサーを用いた定常アブレーション計測を行

い，アーク風洞試験で得られたセンサー作動特性データと比較し，風洞試験の再現性能を検証す

る．さらに，ある再突入軌道を仮定して空力加熱条件を計算し，実験でのコントロールパラメー

タを決めてアブレーション計測を行う．これにより，飛行環境のアブレーション過程を地上試験

で再現できることを原理実証する．これらに加えて，本実験で使われる高空隙炭素基材が高温気

流で加熱される際の数学モデルの妥当性を検証することを目的とした．  

 

３．研究の方法 

(1) 超小型トーチ加熱実験系 

実験系の概略図を図 1に示す．当該装置では，図 2にあるような径 12.7mmの円柱形のアブレー

タ供試体を加熱試験することを基本条件として，それに適した水冷治具等を設計した．自動ステ



ージ(SGSP20-35 XY, OptoSigma)により供試

体，あるいはトーチノズル自体を軸方向に

動かして，淀み点熱流束を変化させた（ただ

し，図 1では供試体側を動かす系を示す）．

ここで，本研究の結果では，ノズルトーチ側

を動かす方が実験データの再現性がよいこ

とがわかった．  

 また，図１では，酸水素ガス発生器を使用

した場合のものであるが，当該箇所を酸素

アセチレンボンベに変えて実験も行った．

ただし，酸素アセチレン火炎流では，本研究

で使ったアブレータ供試体で表面を損耗させ

ることが難しかった．そのため，アブレーショ

ン実験では，主に酸水素火炎を使って実験し

た． 

 アーク加熱風洞試験での主要な標準計測を

本実験での装置でも行えるよう計測系を構築

した．ガードン型平頭円柱熱流束計(φ1/2inch , 

Medtherm)を使って気流の冷温壁加熱率を計測し，軸方向上の熱流束分布を把握した． また，ア

ブレータ供試体の表面温度は，二波長放射温度計(IR-CA,CHINO)で計測した．これらのデータは， 

飛行軌道上の加熱環境と等価な実験条件選定に使った． 

 

(2) アブレーションセンサー(Ablation Sensor Unit, ASU) 

 本研究で使用したアブレーションセンサーの

構成と作動原理概念図を図 3に示す．ASUは，温

度・表面損耗検知部と炭化検知部からなる径 2mm

程度の埋込型センサーである．温度・表面損耗検

知部は，主に，光ファイバとフォトダイオードか

らなり，光ファイバから入光する光を波長感度が

異なる 2つの素子で受光する．放射温度計原理を

使って，光ファイバ端面位置での温度が評価でき

ると同時に，材料放射光から衝撃層輻射光への遷

移を出力電流の時間履歴から評価し表面到達時刻を検知する．当該センサーでは，光ファイバ端

面の位置をずらして同様な計測を行い，表面損耗量が推定される．炭化検知部は，アブレータの

炭化過程を可変抵抗回路で検知する．ポリイミド管が炭化し，電気通電する位置が深さ方向に移

動する原理を利用して抵抗値を受動的に変化させている． 

 

４．研究成果 

(1) 超小型トーチ加熱実験系の作動特性 

 トーチノズルからの距離に対する冷温壁加熱率の軸方向分布を図 4に示す．本実験装置では，

10～180mmまでの距離に対し，約 0.2～4.5MW/m2(熱流束の計測誤差は 5%以内)の試験が可能で

あることが分かった．比較のため，JAXA/ISASアーク加熱風洞での結果も同図に示した．なお，

  

  (a) Side              (b) Front 

図2 供試体 

 
図 3 ASU構成と作動原理 

 

図 1超小型トーチ加熱実験系 



アーク加熱風洞での結果は，プローブ径が

50mm の計測結果である．本試験では，アーク

加熱風洞試験(25～50mm 径)よりも径の小さい

供試体しか扱えないが，アーク風洞試験と同等

の広範囲の熱負荷試験が可能である． 

(2) 非定常加熱履歴での ASUデータ 

 図 5(a)と(b)に，表面損耗検知部によるセンサ

ー温度と光検知部出力電流の典型例を示す．

OREXの飛行条件をもとに，輻射平衡温度を仮

定して機体表面温度を計算し，それを本試験装

置で再現した (図 5(a)の ”Simulated”が条件

で，”Pyrometer output”が放射温度計による表面

温度時間履歴) ．図中の〇は，表面損耗を検知

した時刻(図 5(b)のデータで判断)である．ここ

で，図 5(b)の表面損耗データでは，6mm位置ま

では損耗していないことを示している．これは，

回収した試験片の表面後退量約 4.5mm と首尾

一貫していた．これを踏まえ，図 5(a)の〇に着

目すると，センサー出力温度は，非定常加熱履

歴に呼応して，供試体表面温度を程よく追随し，

再現できていることがわかる．表面損耗検知部

データは，光ファイバーの融点(約 2000℃)以下

の実験条件で，外付け放射温度計測データと程

よい一致を示しており，当該センサーの精度を

確認することができた． 

 図 6に同条件での炭化検知部データを示す．

加熱開始約 40 秒後に炭化進展速度が緩やかに

なっていることがわかる．これは，図 5(a)の表

面温度が減少している領域に相当し，炭化進展

の非定常性特性を示すものである．ここでは割

愛したが，本実験により，アブレーションセン

サーの非定常加熱応答は，定常加熱応答とは有

意に異なる傾向を取得できた．特に定常加熱条

件では，炭化検知部データは線形に増加し，図

6 データとは異なった傾向を示していることが

わかった． 

 これら一連のデータは，開発した地上実験装

置で，飛行環境アブレーションを再現できることを示すものと考えている． 

 
図 4 軸方向の熱流束分布(Arcjet dataは The 

Institute of Space and Astronautical Science report. SP 

no.17の Yamadaらの論文らによる)  

 

(a) センサー温度 

  
(b) 光検知器出力電流 

図 5 非定常加熱条件での ASUデータ 

 

図 6 炭化検知部データ 
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