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研究成果の概要： 
 本研究では火星大気中における翼周りの流れ場を模擬する特殊風洞（火星大気風洞）の設計

製作と計測技術の開発に取り組んだ．この風洞は真空チャンバとその中に設置された吸込式風

洞，内圧調整用のバッファタンクからなり，超音速エジェクターで駆動される．検定試験の結

果，チャンバ内部の圧力を調整することで 104 から 105 までの広い範囲のレイノルズ数を模擬

可能なこと，1kPa の低圧で最高マッハ数 0.7 の高速を達成できることを確認した．合わせて，

火星大気環境下で使用できる速度場，圧力場の計測技術を開発し，JAXA が検討を進めている

火星飛行機の翼性能試験にこれらの風洞技術が有用であることを実証した． 
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１．研究開始当初の背景 

近年，NASA や JAXA では火星探査のため
に大気中を飛行する「火星飛行機」を用いた
ミッションが検討されている．火星飛行機は
従来の地上走行式のローバーより行動範囲
が広く，衛星による軌道上からの観測より分
解能が高く，断層や峡谷などの起伏に富んだ
地形の観測に適している．しかし一方で，火
星大気中に飛行機を飛ばすには通常の飛行
機とは違う設計が求められる．火星大気は主

として二酸化炭素(CO2)で構成され，地表で
の大気圧はわずか 0.7 kPa に過ぎない．また，
地球に比べて気温が低い（平均で 210 K 
(-63℃)）．このため火星飛行機は地球を飛行
する同等の航空機よりレイノルズ数が小さ
く，マッハ数が高くなる．翼の揚抗比は Re
数が 104～105 範囲で悪化することが知られ
ており，また，このような低レイノルズ数で
は，亜音速飛行の際，翼面上に擬似衝撃波が
発生することもある．このような複雑流れを



表１ 火星大気風洞の設計仕様 模擬するため，火星大気での飛行状態を再現
できる特殊風洞の開発が求められていた． 

試験模型 ２次元翼（翼弦長：50mm）

総圧 1 ~ 20 kPa 

総温 200 ~ 300 K 

マッハ数 0 ~ 0.7 

レイノルズ数 104 ~ 105 

乱れ強さ 0.5%以下 

駆動気体 Air / CO2 

 
２．研究の目的 
 本研究の目的は火星大気中を飛行する翼
の空力特性を実験的に調べる風洞装置と各
種の計測技術を開発することである．具体的
には，火星大気中での実飛行環境を模擬でき
る火星大気風洞の設計製作と，そのような環
境下で圧力場や速度場が 2次元的に測定でき
る新しい計測技術の開発に焦点をおく．また，
合わせて，火星飛行機の翼面流れの剥離制御
に適すると考えられている「プラズマ・アク
チュエータ」の火星大気環境下における特性
を実験的に調べ，その有効性を評価する． 

 

 

 
３．研究の方法 

火星大気風洞を設計するにあたり，以下の
３つの基本方針を立てた． 
(1) 実際の火星大気と同じ状態（低圧，低温，
二酸化炭素）が模擬できる風洞であること． 

(2) レイノルズ数，マッハ数を広い範囲で可
変できること． 

(3) 乱れが小さく，亜音速においても壁干渉
が無視できる(修正できる)こと． 
表 1 に本風洞の仕様を示す．様々な形式の

風洞を比較検討した結果，エジェクター駆動
型の吸込み式風洞を真空チャンバの内部に
設置すると言う風洞形式を考え出した(図１，
２)．風洞本体をこのように配置することで，
低圧化，低温化，CO2 へのガス置換が容易に
なる．吸込み式風洞には気流乱れが小さいと
言う特徴があり，測定精度が向上する．風洞
の駆動はエジェクターによって行い，高圧空
気の供給量を変えることで風速を制御する．  

図１ 火星大気風洞の全体構成 

 

風洞実験では，速度，圧力・温度などの物理
量の計測が必要であるが，１kPa という低圧
では従来の方法が使えない．そこで，本研究
では，スモークワイア法による速度場計測法
と火星大気用感圧塗料（PSP）による模型表
面圧力場計測法の２つの計測手法の開発に
取り組んだ．前者では煙の移動量から画像的
に速度場が求まる．また後者では，色素の発
光強度が酸素濃度によって変化する現象（消
光現象）を利用して圧力が計測される． 

図２ 真空チャンバ内の風洞本体 
 
1kPa において，測定部中心位置における速
度分布のばらつきは 2%以下，静圧勾配はほ
ぼ 0（0.006Pa/mm）である．  
(2) 希薄・低温環境で使用できる光学的圧力
計測技術として，Pd または Pt のポルフィリ
ンを色素とし，ポリトリルメチルシリルプロ
ピン(PTMSP)と呼ばれる多孔性高分子をバ
インダとした感圧塗料サンプルを作成し，火
星大気と同じ低温・低酸素（［O2］=1000ppm
程度）環境において系統的な較正試験を行っ
た．その結果，この塗料の圧力感度が－40℃
から＋20℃の範囲ではあまり温度に依存せ
ず，火星風洞での実験に適していることを明

 
４．研究成果 

(1) 初期運転による制御系調整の結果，設

計通り圧力 1kPa でマッハ数 0.7 を超える高

亜音速の流れが誘導できることを確認した

(図３参照)．また，圧力を 1～100ｋPa まで

広範囲に変化させた時の風洞の気流特性（運

転時時間履歴、速度一様性など）を詳細に調

べた結果，総圧を大きく変化させても広い領

域で一様流が得られることが確かめられた．

図４に示す通り，火星大気状態に近い総圧 
 



 (4) 翼面流れの制御手段の１つである DBD
型プラズマ・アクチュエータの特性試験を，
火星大気を模擬したチャンバを用いて行っ
た．実験の結果，1kPa という希薄な CO2 環
境下においても流れが誘起されることが確
認され，プラズマ・アクチュエータが火星大
気環境で翼面流れを制御する有効な手段に
なりうることがわかった．また，下流に位置
する被服電極をプラズマが覆う面積と気流
の誘起速度の間に相関があることがわかり，
火星大気中での使用する場合の電極配置や
寸法に対する設計指針を得た． 

らかにした． 
(3) 希薄流の速度場を求める方法として，ス
モークワイアの煙の移動量から画像的に速
度場を求める方法を考案した．この手法は画
像間の輝度(濃度)変化の割合から速度場を求
める Optical Flow 法を応用したもので，煙の
可視化画像の時系列データから光路に沿っ 
た速度の平均値が計算できる．この手法を用
いて圧力 1kPa の希薄状態でプラズマ・アク
チュエータの誘導速度場を測定することに
成功した． 
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(5) 現在 JAXA では 2017 年ミッションを目

指して飛翔体型探査機の検討が進められて

いるが，本風洞の試験範囲はこの探査機の飛

行条件をカバーしている．本研究により，火

星大気風洞がこれらの火星飛行機の開発に

必要な翼性能データの取得やプラズマ・アク

チュエータなどの制御デバイスの設計に有

効な研究道具となることが確かめられた． 
 

Air, 2kV CO2, 2kV

図３ 火星大気風洞の試験可能範囲 

 

  
図４ 測定部気流の検定結果 

（上：静圧勾配，下：断面速度分布） 

10kPa

5kPa

2.5kPa

1kPa

10kPa

5kPa

2.5kPa

1kPa

10kPa

5kPa

2.5kPa

1kPa

10kPa

5kPa

2.5kPa

1kPa  
図５ プラズマ・アクチュエータ動作時 

の放電の様子（駆動電圧 2kV） 
 

 

図６ 推力に対する圧力と気体組成の影響 
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