
科学研究費助成事業　　研究成果報告書

様　式　Ｃ－１９、Ｆ－１９、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）

３４３１６

基盤研究(C)

2014～2012

揚力を積極的に利用するインフレータブル構造体を用いた革新的再突入飛行体の研究

Development of Reentry Vehicle with Inflatable Structure using Aerodynamic Force

２０３１３９３４研究者番号：

大津　広敬（Otsu, Hirotaka）

龍谷大学・理工学部・准教授

研究期間：

２４５６０９７９

平成 年 月 日現在２７   ６ １６

円     4,200,000

研究成果の概要（和文）：本研究では、揚力を利用したインフレータブル構造体を用いた革新的再突入飛行体の開発の
ための空力環境の予測をCFD解析および風洞実験により行った。その結果、極超音速領域では、構造体の形状をトーラ
ス型にした場合、衝撃波干渉を避けるように、後流がトーラス型の内側に収まるように形状を決定することができれば
安定となることが明らかとなった。超音速、遷音速、亜音速領域では、トーラス型となっていれば、姿勢が安定するこ
とが明らかとなった。

研究成果の概要（英文）：In this study, we investigated the aerodynamic characteristics of the reentry 
vehicle with the inflatable structure using the lift force by using CFD analyses and wind tunnel 
experiments. The numerical and experimental results suggest that in the case of the torus shape if the 
dimension of the inflatable structure is designed so that the wake flow of the reentry vehicle is located 
inside the torus to avoid the shock-shock interactions the attitude of the inflatable structure connected 
to the reentry vehicle by the cables is stable in the hypersonic flow regime. Additionally, in the case 
of the supersonic, transonic, and subsonic flow regime, the attitude was not so sensitive to the 
dimension of the inflatable structure.

研究分野： 航空宇宙工学
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１．研究開始当初の背景 
 
木星などの大型惑星の探査では、その大気へ
の飛行速度が非常に速くなることから、非常
に厳しい空力加熱に晒される。その空力加熱
から探査機を守るために、多量の耐熱材が必
要となり、その結果、惑星探査に必要なペイ
ロードを確保できないという問題がある。そ
のため、惑星探査のための再突入飛行体の熱
防御システムの開発に は、空力加熱に「耐
える」のではなく、空力加熱を「避ける」と
いう発想に基づいた再突入飛行体システム
の検討が必要である。それを実現できるシス
テムの一つとして、膜面で構成されたトーラ
ス形状をガス圧で形状保持が可能で、カプセ
ル内部に収納可能なインフレータブル構造
体を利用した再突入飛行体システムが有望
であると考えられている。 
 
インフレータブル構造体を用いた飛行体は、
様々な形状のものが国内外で提案されてい
るが、本研究で注目しているトーラス型のも
のは、他の多くの低弾道係数飛行体によく用
いられる、膜面のみから構成される飛行体と
比べて容易に形状を安定させることができ、
収納しやすいという特徴を備えている。 
 
飛行経路解析によると、アポロ突入カプセル
に、半径 20m 程度のインフレータブル構造
体を取り付けることにより、地球周回軌道か
らの再突入時に受ける最大空力加熱率を 1桁
程度低減できるが、大気圏飛行中に受ける最
大減速度に到達する高度は大幅に上昇して
いるものの、最大減速度そのものを緩和する
ことは実現できていない。しかしながら、国
内外で検討されているインフレータブル構
造体を利用した飛行体は、空力加熱低減に着
目したものが多く、減速度低減を目的とした
ものは提案されていない。 
 
２．研究の目的 
 
本研究では、揚力を積極的に制御して利用す
ることにより、ピッチ、ロール、ヨー方向の
制御が可能な、インフレータブル構造体を用
いた新しい再突入飛行体の概念検討を行う。
具体的には、揚力を積極的に利用し、飛行中
の姿勢制御を可能とするためには、どのよう
な形状が良いのかを明らかにするために、数
値流体シミュレーションと風洞実験により
得られる空力特性値を用いて、飛行力学シミ
ュレーションを行い、インフレータブル構造
体の最適形状を見いだすことを目指す。 
 
３．研究の方法 
 
揚力を利用したインフレータブル構造体を
用いた革新的再突入飛行体を提案するため
に、複雑形状の解析が可能な非構造格子を用
いた数値流体シミュレーションと超音速お

よび極超音速風洞を用いた実験により、空力
特性を取得する。特にインフレータブル構造
体の姿勢安定性に注目して研究を行った。 
 
４．研究成果 
４－１ 極超音速風洞実験 
 
実験は JAXA 極超音速風洞にて実施した。試
験模型概略図を図 1 に、形状パラメータを
Table 1 に示す。試験模型は再突入飛行体を
模擬した先端の半球部とバルート部からな
り、先端部を取り付けているスティングにφ
1.5の3〜4本のステンレス製のワイヤーで接
続されている。試験模型の内部構造を図 2 に
示す。外装部は、構造強度および熱に耐える
ためにザイロンにより作成され、内部はシリ
コン製のフィルムから作成されている。本試
験模型では空気が漏れることを防ぐために
内部に空気を封入するためのシリコンチュ
ーブを細くしたため、内部圧をはかることが
できなかったことから、定量的に内圧などを
測ることができなかったが、通風前には、測
定部が減圧されるため気密部分にある程度
の空気を封入しておくと、膨張し剛性を保つ
ことができる。 
 

 

図１ 風洞試験模型概略図 

 

Table 1 試験模型形状パラメータ 

RN [mm] L [mm] r－R [mm] 

20 140 ～ 170 15 – 58.5 

30 140 ～ 170 10 – 66.5 

 

 

図 2 バルート部分の内部構造 

 

通風条件はマッハ 10 として姿勢安定性のみ
観測する試験を行った。図３に通風中のシュ
リーレン写真を示す。上図は大きな振動が起
きたケースで、下図は振動が抑えられたケー
スである。上図では、先端部から発生した衝
撃波とバルート部から発生した衝撃波がバ



ルート表面近傍で干渉を起こしていること
がわかる。衝撃波干渉が起きた領域では圧力
が局所的に増加するため、バルート表面にお
いて局所的に圧力の高い領域が形成されて
いることが予想される。その結果、バルート
の変形が起きていることが予想される。衝撃
波干渉によるバルート表面の局所的な圧力
上昇については別途実施した CFD 解析でも
同様の傾向が確認されている。 
 一方、振動が抑えられた下図では、上図と
同様に衝撃波干渉は起きているものの、バル
ートから離れた箇所で起きていることがわ
かる。この部分で衝撃波干渉が起きても、バ
ルート表面における局所的な急激な圧力上
昇は抑えられるため、バルートの変形はあま
り起きなかったため、結果として、振動が抑
えられたのではないかと考えられる。 
 以上の結果から、バルートの振動現象は、
衝撃波干渉に伴う局所的な圧力上昇によっ
てバルートにかかる力が非定常に変化した
ことと、局所的な圧力上昇によってバルート
に局所的な力がかかり変形したこととの 2つ
の原因が考えられる。 
 

 
激しい振動が起きたケース 

 

振動が起きなかったケース 

 

図 3 通風中のシュリーレン写真 
（上 :RN=20[mm], L=140[mm], r-R=15 – 
58.5[mm], 下 :RN=30[mm], L=170[mm], 
r-R=10 – 66.5[mm]） 

 

４－２ 超音速風洞実験 

 
上記の 2つの原因のうちどちらが支配的で

あるかを調べるために超音速風洞による実
験を行った。実験は宇宙科学研究所超音速風
洞を用いて行った。本試験では、模型のサイ
ズに制限があるため、極超音速風洞と同じよ
うなインフレータブル構造の模型を作成す
ることができなかったため、バルート部は剛
体とし、ケーブルのみを柔軟性を備えたもの
として試験を行った。 

 
気流マッハ数が 4 のケースについて CFD

解析を行った結果、RN=12.5 [mm], R = 48 
[mm], r = 6 [mm], L = 87.5 [mm]のときにバ
ルート表面近傍において強い衝撃波干渉が
起きることが予測されたため、その模型サイ
ズについて、傾斜角θを変えて試験を行った。
また、この模型サイズにおいては、空気力に
よるバルート変形の効果をある程度再現す
るために、複数の変形した形状の模型を用意
した。変形したバルート形状の試験模型を図
4 に示す。変形については半径 R に対して
10 %の振幅を持ち、周期的に変化すると仮定
して 2〜4 周期変化するような模型を作成し
た。また、形状を正確に再現するためにすべ
ての試験模型は 3次元プリンタを用いて作成
した。材料は ABS 樹脂である。 
 

 

 

 
図 4 変形を考慮したバルート模型 

（上から順に周期 2, 3, 4） 
シュリーレン写真を図 5 に示す。衝撃波干渉
が起きるようなサイズの試験模型では、超音
速風洞実験でも振動が起きることを確認し



た（図 5）。このバルート形状および位置関係
の場合は、バルートの変形の考慮にかかわら
ず振動現象が見られたことから、バルート半
径 R に対して 10％程度の変形は、振動現象
に大きな影響を与えないことが予想される。 

 

 

図 5 衝撃波干渉の様子 
(R=48 [mm], r=6 [mm], L=87.5 [mm] 

上：変形なし 下：変形あり) 

 

 
 

 
図 6 衝撃波干渉の様子 

(R=80 [mm], r=7 [mm], L=67.5 [mm], 
傾斜角θ=0 [deg.] (上), 20 [deg.] (下)) 

 

一方、衝撃波干渉が起きないくらい大きなサ
イズの試験模型を用いて、宇宙機先端から発
生する衝撃波がバルートの内側を通過する
ように設定すると、揚力を発生するようにバ
ルートに傾斜角θを与えても振動現象は起
きなかった（図 6）。これは、衝撃波干渉がバ
ルートによって発生する空気力に影響を与
えないためであると考えられる。 
 
 この 2 つの風洞実験結果から、少なくとも
超音速領域では、バルートの振動現象原因は
バルート表面近傍で起きる衝撃波干渉が支
配的であることが予想され、バルートの振動
を抑制するためには、宇宙機先端から発生す
る衝撃波がバルートの内側を通過すること
ができるくらい大きな形状を採用すること
が必要であることが明らかとなった。 
 

４－３ 遷音速風洞実験 

より速度の遅い領域での傾向を調べるため
に JAXA相模原キャンパスの遷音速風洞を
用い、通風時の風洞内の流れの様子をシュ
リーレン法によって可視化、観察し、風洞
内の天秤により力を測定した。気流条件と
してマッハ数は遷音速領域の為 0.3～1.3
と設定し、マッハ数を通風中に 1.3 から 0.3
まで連続的に減少させて、実際の飛行環境
に近い条件での検証を行った。その結果、
バルートの挙動については、円型はバルー
トの半径、形状変化に関わらず姿勢は安定
したこれは、遷音速領域では強い衝撃波干
渉に伴う局所的な圧力上昇が見られなかっ
たためであると考えられる。 
 

 
図７ 試験模型まわりの衝撃波の様子 

（マッハ数 1.3～0.3） 

 

以上の研究結果から、バルートの姿勢安定性
を確保するためには、断面形状は円形とし、
極超音速領域でバルート表面近傍での衝撃
波干渉を避けるように十分大きな半径とし
た形状を設計すればよいということが明ら
かとなった。 
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