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熱防護系評価のためのアーク加熱風洞設備の将来計画検討
藤井啓介∗、鈴木俊之†、足立寛和‡、下田孝幸 †、八木邑磨 †、藤田和央§、山田和彦¶

A Requirement Consideration of Future Arc-heated Wind Tunnels

for TPS Evaluation

FUJII Keisuke∗, SUZUKI Toshiyuki†, ADACHI Hirokazu‡, SHIMODA Takayuki†, YAGI Yuma†,

FUJITA Kazuhisa§ and YAMADA Kazuhiko¶

Abstract

Two major arc heated wind tunnels in JAXA both have contributed to projects of reentry missions for years,

though their capabilities may not meet requirements of future missions, which include sample return from

even further astronomical objects, or vehicles equipped with larger size of Thermal Protection System (TPS).

Figured out is the crucial flow parameters in the arc heated wind tunnel testing with which proper evaluations

for the TPS materials can be made under expected flow conditions for future missions. Reproducing both

the heating rate and the surface pressure has been required in most situations where not only the pyrolysis or

fusion but also oxidization is to consider. Accordingly, too low wind tunnel total enthalpy compared with the

flight would cause very small size of testing specimen to achieve the heating rate with the specific pressure.

Provided that ϕ40 mm in diameter is minimum allowable size for evaluating TPS material characteristics,

our preliminary analysis suggests that the total enthalpy of our future arc heated wind tunnel should cover

as high as 60 MJ/kg considering to deal with the case of the reentering velocity of 15 km/s. Decreasing

the fraction of oxygen in the working gas however allows higher impact pressure to achieve the required

stagnation heating rate with the partial pressure of oxygen unchanged. In fact, the wind tunnel total

enthalpy of 40 MJ/kg is found enough to reproduce reentering environments even at speeds of 15 km/s using

80% nitrogen diluted air as working gas. It is further shown that not only the heat flux or the oxygen partial

pressure at the surface but diffusion of oxygen and of C3 by sublimation through the boundary layer can also

be reproduced under lower total enthalpies than the flight conditions. By means of the strategy, depicted

are requirements for the future arc-heated wind tunnel in JAXA which is well capable of evaluating TPS

materials for future sample-return missions, after predicting representative flight environments.

For missions with lower reentering speed but with larger and complicated TPS system, however, system

evaluation would be sometimes required where partial prototype models are exposed to flight ‘equivalent’

thermal environment, though either of our current arc-heated wind tunnels in JAXA is not capable of testing

specimen larger than ϕ50 mm in diameter. Defining representative flight environments of expecting large-size

reentering missions from the low earth orbit and from lunar return orbit, additive requirements for the future

arc-heated wind tunnel in JAXA for such missions are described supposing minimum size of specimen to be
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ϕ150 mm∼ ϕ200 mm. A comprehensive solution satisfying the requirements is then proposed, where total

input power is roughly estimated as 17 MW supposing energy transfer efficiency as 25 % in high enthalpy

opperations of 40 MJ/kg with mass flow rate of 120 g/s.

keywords : Thermal Protection, Arc-heated wind tunnel, High enthalpy flow

概要
JAXAにおけるこれまでの再突入ミッションの熱防護系 (TPS)開発・評価において、主として 2基のアーク
加熱風洞が重要な役割を果たしてきたが、これまで以上に遠くの外惑星からのサンプルリターンミッションや、
有人化を視野に入れた大型の機体に装着される熱防護系評価ニーズなどを含む将来ミッションへの対応を考慮
した場合、これらの既存アーク加熱風洞では十分な評価をできない可能性があった。その様な背景からこれら
将来のミッションにおいて想定される気流・環境条件において熱防護系材料の適切な評価を行うために必要な
アーク風洞試験における気流パラメータを明確化した。これまでの評価試験においては一般に、熱防護材料の
熱分解や溶融だけではなく表面における酸化反応を評価する目的で、実飛行環境における加熱率と同時に表面
圧力を再現する必要があった。そのため、実飛行気流総エンタルピーと比べ風洞気流総エンタルピーが低すぎ
る場合、定まった圧力下で所定の加熱率を達成するために小さな曲率半径である必要が生じ、結果的にあまり
にも小さな供試体による試験をしなければならない状況となる。熱防護材料特性評価の目的では直径 40 mm

程度の供試体サイズが最低でも必要と考えると、我々の初期検討によると再突入速度 15 km/sの将来ミッショ
ンに対応するためのアーク風洞において、風洞総エンタルピー 60 MJ/kgを包含する運用エンベロープを有す
る必要があることが分かった。しかしながら作動ガスにおける酸素分率を低く抑えることで、酸素分圧を変え
ることなく表面圧力を高圧化することができ、それによりより大きな供試体においても高い加熱率を達成する
ことができるものと考えられた。実際、窒素で 80%希釈した空気を使用することで再突入速度 15 km/sの飛行
環境の模擬を 40 MJ/kgの風洞総エンタルピーにより実現可能であることが分かった。更にその場合、加熱率
及び表面酸素分圧だけではなく、酸素や昇華により発生する C3 の境界層を通した拡散速度に関しても、実飛
行環境より低い風洞総エンタルピーの風洞気流により再現可能であることが示された。この様な手法を用いる
ことで、JAXAの将来サンプルリターンミッションにおいて予測される代表的な飛行環境に対応する熱防護材
料評価試験を十分実現できるような将来 JAXAにおいて整備すべきアーク加熱風洞への技術的要求をここで明
確化した。

再突入速度はサンプルリターンミッションと比べ低いもののより大型で複雑な熱防護系を有するミッション
に関して、実機を想定したプロトタイプモデルの熱防護系そのものを実飛行と「等価な」熱的環境の気流に直
接さらすようなシステム評価試験へのニーズも発生するものと考えられるが、既設 JAXAアーク風洞はいずれ
も ϕ50 mmを超える直径の供試体加熱試験に対応しておらず、これらのニーズには必ずしも応えることができ
ていない。そこで低軌道もしくは月帰還軌道からの大型機体の再突入ミッションにおける代表的気流環境を想
定し、JAXAが整備すべき将来アーク風洞への追加要求として明確化した。その際、そのようなシステム評価
試験においては供試体サイズとして ϕ150 mm∼ ϕ200 mmを想定した。これらの設備能力要求を包括的に満た
すような設備概要を提案した。その設備規模として設備入力電力 17 MWが推定されたが、これは作動ガス流
量 120 g/sでの高エンタルピ運用（40 MJ/kg)にけるエネルギー変換効率として大きな不確かさがあるものの
25 %を想定した結果である。
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記号
A (4)式に現れる定数 (≈

√
µref√
RgTref

)　 , (kg
1
2m−1)

Bc Normalized Ablation Rate (≡ mab

qc/h0
) , -

C1 recombination rate parameter (≡ ρ
MW

2kf

Keq

√
dt/dxs

) , -

Cf skin friction 係数 , -

CH Stanton数　 (≡ qc
ρu(h0−hw) ≈

qc
ρuh0

) , -

Ci i番目の種の質量分率 , -

C ′ ≡ CO2,WT

CO2,FL
, -

D 直径　 , m

Ds 供試体直径 , m

h0 総エンタルピー , J/kg

h′ ≡ h0,WT

h0,FL
, -

Keq 平衡定数 , -

kf forward rate coeficient , -

L ノズル出口から供試体加熱面までの距離 , m

Mw 分子量 , kg/mole

mab アブレーションによる質量損耗速度　 , kg/m2s

ṁi i番目の種の境界層内拡散質量流量　 , kg/m2s

P 設備入力電力　 , MW

Pgas 作動ガスエネルギー流量 , MW

p 圧力 , Pa

p02 衝撃圧　 , Pa

p′ ≡ p02,WT

p02,FL
, -

q 加熱率 , W/m2

R 曲率半径 , m

R′ ≡ RWT

RFL
, -

Rg 気体定数　 (= p
ρT ) , J/kg K

T 温度 , K

u 気流速度　 , m/s

V∞ 再突入速度　 , m/s

Xi i番目の種のmole分率　 , -

xs 澱み点からの距離 , m

α 輻射加熱の対流加熱との比, ≡ qr,FL

qc,FL
, -

ε 輻射率 , -

θ ノズル開き角（半頂角） , deg

θe 有効ノズル開き角 , deg

ρ 密度　 , kg/m3

σ ステファンボルツマン定数 (≈5.6704×10−8) , W/m2K4

τ 剪断力　 , N

subscript

0 澱み状態（貯気槽状態）　または基準状態
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c convection, 対流
C3 C3 に関する量　
e 境界層端
exit ノズル出口状態　
FL 実飛行環境状態　
O2 酸素分子　
r radiation, 輻射
ref 参照状態　
s 供試体澱み点状態
throat ノズルスロート状態
WT 風洞試験状態
w 壁面状態
∞ 一様流状態
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R′ ≡ RWT

RFL
, -

Rg 気体定数　 (= p
ρT ) , J/kg K

T 温度 , K

u 気流速度　 , m/s

V∞ 再突入速度　 , m/s

Xi i番目の種のmole分率　 , -

xs 澱み点からの距離 , m

α 輻射加熱の対流加熱との比, ≡ qr,FL

qc,FL
, -

ε 輻射率 , -

θ ノズル開き角（半頂角） , deg

θe 有効ノズル開き角 , deg

ρ 密度　 , kg/m3

σ ステファンボルツマン定数 (≈5.6704×10−8) , W/m2K4

τ 剪断力　 , N

subscript

0 澱み状態（貯気槽状態）　または基準状態
5

c convection, 対流
C3 C3 に関する量　
e 境界層端
exit ノズル出口状態　
FL 実飛行環境状態　
O2 酸素分子　
r radiation, 輻射
ref 参照状態　
s 供試体澱み点状態
throat ノズルスロート状態
WT 風洞試験状態
w 壁面状態
∞ 一様流状態
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表 1: JAXAアーク加熱風洞

惑星大気突入環境模擬装置 750kWアーク加熱風洞
(JAXA ISASアーク風洞） (JAXA 調布アーク風洞)

最大電力 P 1.0 MW 0.75 MW

代表加熱率 q 1∼16 MW/m2 0.5∼5 MW/m2

代表衝撃圧 p02 5∼70 kPa ∼30 kPa

代表総エンタルピー h0 3∼20 MJ/kg ∼20 MJ/kg

代表ヒータ圧 p0 　 500 kPa ∼300 kPa

スロート径Dthroat ϕ10 mm ϕ18 mm, ϕ25 mm

作動ガス種 N2 または空気 空気
標準供試体直径Ds 　 ϕ25 mm, ϕ50 mm ϕ40 mm

主な対応ミッション 超軌道ミッション　 　低軌道ミッション　
設置年 1996 1993

所在 JAXA相模原キャンパス　 JAXA調布航空宇宙センター

1 はじめに
サンプルリターン探査ミッションや、ISSをはじめとする有人ミッションなどを推進するうえで、大気再突入
時に発生する空力加熱から機体を保護する熱防護系は重要な評価・開発要素の一つといえる。再突入時に熱防
護材料が晒される環境では、空力加熱による単なる高温化またそれに伴う溶融・熱分解反応などだけではなく、
境界層外縁においてほぼ全解離している酸素分子が境界層を通した拡散輸送により材料表面に供給されること
で発生する酸化反応もまた考慮するべき要素の一つとなっている。このように、再突入機開発における熱防護
系評価には、単に予測される高温環境を再現するだけでなく、酸化にかかわる要素を含めた再突入環境全般に
おいて少なくとも安全側評価となるよう地上試験環境を整える必要がある。実際、サンプルリターンミッショ
ン等で使用されるアブレータ損耗に限らず、再使用熱防護系として C/C等に適用されていた SiCコーティン
グは酸化反応や摩擦剪断力などにより損耗速度が決まるものと考えられている。そのため、地上試験において
は、想定される材料表面温度を達成するだけでなく、酸素分子、場合により酸素原子の供給量、表面摩擦力な
ども想定される実機条件を包含する試験環境での評価が行われている。

その様な観点から、日本を含め各国において耐環境試験設備としてアーク加熱風洞が整備され、これまでに
再突入機の熱防護系評価に活用されてきている。ここでアーク加熱風洞は、アーク放電により高温化された空
気を供試体にあて、発生する加熱率に応じた表面温度で数十秒から数十分の間保持することができるものであ
り、実機環境における予測加熱率と合致させることで、実機における温度環境を再現しつつ酸化反応・剪断摩
擦力による耐損耗特性を評価することができる装置である。日本における代表的なアーク加熱風洞 [1, 2, 3, 4]

としては表 1に示す JAXAにある２つのアーク加熱風洞があげられるが、いずれも 過酷な運用条件に伴う老
朽化が進行しているのが現状である。それにより JAXAにおいて計画されているミッションに必ずしも十分に
対応できない可能性が生じていること、また将来ミッションにおいて想定される再突入条件が従前のものと変
化してきていることなどから、対応すべき地上試験設備能力を再整理したうえでアーク加熱風洞設備の将来計
画を検討することとした。

5熱防護系評価のためのアーク加熱風洞設備の将来計画検討
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2 環境再現パラメータ整理

2.1 現象面からの整理

再突入熱防護系評価の観点から地上試験設備に求められる役割として、表面材料特性評価と内部構造評価と
が考えられる。表面材料特性評価においては前述の通り温度つまり加熱率を合致させるだけではなく酸素輸送
量、剪断力なども合わせる必要があるものの比較的小型の供試体による試験が可能である。一方で内部構造評
価においては、極力実機サイズでの試験が望ましいものの、設備規模へ直接的に影響することに加え部分熱モ
デル試験・解析など併用することで間接的評価の可能性もあると考えられる。そのためここではアーク加熱風
洞においてのみ評価可能と考えられる表面材料特性評価を主要制約条件と考え、設備規模に直接的影響を与え
る内部構造評価に関しては副次的な要求項目としてとらえることとした。

表面材料特性として考えるべき項目として、

(i) 高温化に伴う溶融・熱分解・昇華、

(ii) 酸素分子・原子供給による酸化、

(iii) 剪断摩擦力によるエロージョン、

等の現象が考えられる。それぞれの現象を支配するパラメータを表 2に示す。(i)の溶融・熱分解に関しては主
なパラメータは温度 T であり、その温度は輻射平衡温度（(q/εσ)1/4）を上限として加熱率 qにより決定される
ものと考えられる。また、(ii)の酸化反応としてあげられている項目は実際には窒化反応により損耗していく
現象も同様に生じているものの、その影響は酸化反応と比べ小さいと予測されることからここでの検討におい
ては酸化反応のみに焦点を当てることとした。

(i)、(ii)の効果は図 1に示されるアブレータ炭化層損耗量 [5]により視覚的に確認できる。図中、炭化層の
損耗する速度mabを境界層内における質量拡散速度に関係する量 qc/h0で無次元化した Normalized Ablation

Rate Bc = (mab)/(qc/h0) の温度・圧力依存性を示している。これは質量拡散がエネルギー拡散と同程度
（ṁi ≈ Ci(qc/h0)）という仮定に基づいている。グラファイトの酸化損耗は下記の通りグラファイトの昇華と、

表 2: 熱防護材表面において考慮すべき耐環境特性
注*: SiC 系の酸化において酸素供給が不足することで発生するアクティブ酸化現象の場合、

供給を大きくすることで損耗抑えてしまうケースがあり得る。
現象 再現物理量 パラメータ 現象加速の方向

溶融・分解・ 表面温度　 　加熱率 q 高
昇華　 C3 拡散速度　 qc

p02h0
高

酸化 表面温度 加熱率 q 高
酸素分圧 XO2

p02 高*

拡散速度 CO2

qc
h0

高*

O原子供給 C1 低
エロージョン 剪断力 τ qc

ue

h0
高
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図 1: 炭化層損耗の温度変化 [5]

表面近傍でそれに続いておきる気相の酸化反応等によって生じているものと考えられている [6]:

1

3
C3(s) ⇌

1

3
C3(g) (1)

1

3
C3(g) ⇌ C(g) (2)

C(g) + O2(g) ⇌ CO2(g) (3)

(1)式の C3 昇華に関する平衡定数は C3 のモル分率つまり分圧に依存しKC3
(T ) = pC3

、(3)式の CO2 の生成
に関してはKCO2

(T ) =
pCpO2

pCO2
であり、表面温度が定まれば CO2の生成速度は酸素分圧 pO2

に依存する。ここ
で図 1中 ‘Rate’, ‘Diffusion’は共に酸化反応による C3減少で損耗が進行する領域であり、‘Rate’領域では表面
温度が低いため酸化反応速度により損耗量が決定されてしまう領域を、‘Diffusion’領域では反応速度は十分大
きく境界層内を酸素が拡散してくる速度により損耗量が決定される領域をそれぞれ示している。境界層外縁で
の酸素分率 Ci,e として Reynolds analogyにより ṁi

ρeue(Ci,e−Ci,w) ≈ qc
ρeue(h0−hw) であるため壁への酸素の供給

量 ṁi は Ci,e
qc
h0
に比例すると考えられる。‘Diffusion’（拡散律速）領域においてはそのため、供給される酸素

に比例した損耗が発生し Bc は一定値をとることとなる。‘Rate’領域では反応速度律速状態であるため、上述
の通り酸素分圧 pO2 = XO2p02 の高いほど反応が早く進むことが示されている。但し以上はアブレータ炭化層
における損耗に関する状況であり、材料により異なる傾向を示すこともあり得る事には注意が必要である。例
えば再使用熱防護材として知られる SiC系セラミックスの酸化特性において、酸素供給量が少ない場合に発生
するアクティブ酸化現象では、酸素供給の多い場合のパッシブ酸化と比べ SiO2 保護膜が形成されないため損
耗が急激に起こることが知られており、必ずしも酸素供給が多いほど損耗が多いとは限らないことに注意が必
要である。

更に、ほぼ全解離している酸素原子が境界層内を拡散していく間に一部は再結合しないまま材料表面に供給さ
れるケースも考えられる。そのため酸化力のより強いと考えられる酸素原子供給量が多い凍結境界層に近い評価
試験ほど安全側での評価となると考えられる。境界層内での非平衡性の評価としては、例えば Fay&Riddell[7]

は拡散の代表時間と再結合反応の代表時間との比である再結合パラメータ C1 = (ρ/MW )(2kf/Keq)/
√
du/dx

s

を定義しており、凍結境界層に近づくにつれ C1は小さな値ととる。図 2に示される加熱率への C1効果 [7]か
ら、C1 ≈ 1以下において非平衡性が現れ、C1 ≈ 10−5 でほぼ凍結境界層となっているものと考えられ、実機
条件と評価試験条件とで C1 の大きさの差異も考慮するべきである。

また図 1中の ‘Sublimation’とある領域は昇華した C3が酸化反応とくらべはるかに多く拡散により放出され

7熱防護系評価のためのアーク加熱風洞設備の将来計画検討
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図 2: 再結合パラメータ C1 の効果 [7]

ていく領域を示している。C3 の境界層を通して拡散する量はmi ≈ CC3
(qc/h0) ≈

Mw,C3

Mw

pC3

p02

qc
h0
となり、飽和

蒸気圧 pC3
が表面温度のみの関数と考えられるので、定性的に低い衝撃圧 p02であるほど大きくなると考えら

れる。

(iii)のエロージョンの模擬のためには、主として剪断力 τ が重要な要素となると考えられる。Cf ≈ 2CH を
想定して τ ≈ ρeu

2
e
Cf

2 ≈ ueqc/h0 であるため ueqc/h0 を実機条件と合致させることが必要と考えられる。以上
より熱防護系評価試験設備として、実機環境と合致させるべきパラメータは表 2中「パラメータ」欄の通りと
考えられる。

2.2 澱み領域を想定した環境再現パラメータの検討

実機環境における物理量と地上試験環境における物理量とでこれら条件をまとめると以下の通りとなる：

qc,WT = qc,FL + qr,FL (表面温度)

CO2,WT p02,WT = CO2,FLp02,FL (酸素分圧)

CO2,WT
qc,WT

h0,WT
= CO2,FL

qc,FL

h0,FL
(酸素拡散速度)

qc,WT

p02,WTh0,WT
=

qc,FL

p02,FLh0,FL
(昇華ガス拡散速度)

ue,WT qc,WT

h0,WT
=

ue,FLqc,FL

h0,FL
(剪断力)

ここで実機サイズは数mのケースが考えられる一方、地上試験環境において供試体は比較的小さいサイズを想
定されるため、地上試験における輻射加熱 qr,WT は無視できるものと考えた。

まず加熱環境が最も過酷となると考えられる澱み点加熱において地上試験設備で備えるべき要件の整理を試
みることとする。従来の試験計画においては、「表面温度」関係と「酸素分圧」関係とを満たすため、一般に加
熱率 q及び衝撃圧 p02を合致させることを行ってきた。その場合、一般に総エンタルピは h0,WT < h0,FLであ
るため、酸素拡散速度、昇華ガス拡散速度は地上試験では実機と比べ厳しい側での評価とならざるを得ない。
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ここで、対流澱み点加熱 qc は衝撃圧 p02 や総エンタルピー h0、曲率半径 Rと以下のような関係がある:

qc ≈
√
ρsµs

√(
du

dx

)

s

(h0 − hw)

≈

√√√√ρs

(
µref√
RgTref

√
RgTs

) √
RgTs

R
(h0 − hw)

=

√
µref√
RgTref

√
ρsRgTs

R
(h0 − hw)

≈ A

√
p02
R

h0 (4)

そのため、加熱率 qに加え衝撃圧 p02も実機条件に合致させるとすると、供試体径と総エンタルピーとは直接
的な関係をもつ。但しここで Rは澱み点曲率半径ではあるが、JAXAアーク風洞においてこれまで利用され
てきている標準供試体形状である肩 R付平頭円柱中心部における「有効曲率半径」はおよそ円柱直径と同程度
とみなせる結果が得られている（Appendix A）。仮に総エンタルピー h0=20 MJ/kgの現状のアーク風洞を用
い、V∞=15 km/sの超軌道ミッション (h0 ≈110 MJ/kg)の環境を模擬するためには供試体を実機の 1/30とし
なければならず、例えば R ≈200 mmのはやぶさカプセルと想定すると、供試体径を ϕ6 mm以下とすること
を意味する。熱防護材料評価の観点からは供試体径として ϕ40 mm∼ ϕ50 mm程度を確保することが望ましい
が、そのためには風洞総エンタルピーを h0,WT ≈60 MJ/kgとする必要があり、技術的困難を伴うものと考え
られた。

しかし上述の実機環境・地上試験環境間の関係式において、衝撃圧と加熱率（つまり総エンタルピーと供試体
径）以外に酸素質量分率CO2

が可変パラメータとしてあらわれている。例えば加熱率を、過大な衝撃圧 p02,WT

により達成する一方で希釈により酸素分圧を実機状態に合致させることにより、この総エンタルピーに関する
要求を緩和できる可能性が考えられる。そこで剪断力に関する関係式以外の関係式を、実機環境における輻射
加熱と対流加熱との比、及び地上試験物理量と実機物理量との比として以下のパラメータを用い、まず再整理
した：α ≡ qr,FL

qc,FL
, h′ ≡ h0,WT

h0,FL
, p′ ≡ p02,WT

p02,FL
, C ′ ≡ CO2,WT

CO2,FL
, R′ ≡ RWT

RFL

p′h′2

R′ = (1 + α)2 (5)

C ′p′ = 1 (6)

C ′/h′ =
1

1 + α
(7)

1

p′h′ =
1

1 + α
(8)

ここで (8)式は (7)式/(6)式で表されてしまうため、上記 4式を満足させるためには 3つのパラメータが以下
の関係を満たせばよいことが分かる:

p′ =
1 + α

h′ (9)

C ′ =
h′

1 + α
(10)

R′ =
h′

1 + α
(11)

ここで (11)式では (4)式と異なり、R′が h′の一次関数となっていることから、C ′を可変パラメータとするこ
とで、より低い総エンタルピー h0,WT で大きい供試体サイズを確保できることが期待される。

9熱防護系評価のためのアーク加熱風洞設備の将来計画検討
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このような条件設定を行った場合、考慮に含めなかった剪断力に関する環境再現性に関してここで確認しておく
必要があると考える。前節において剪断力評価式中の境界層外縁流速が ue ≈

√
h0と考えると、τ ′ ≡ τWT

τFL
≈ 1+α√

h′

であるため、総エンタルピー比 h′ =
h0,WT

h0,FL
< 1である場合、風試環境における剪断力は実機環境より大きく

なると考えられる。そのため、実機環境と比べより過酷な環境での評価試験であり、いわゆる安全側の評価と
なるものと考えられる。

2.3 熱防護評価設備検討のための環境再現方針

前節において得られた関係によって定まる気流条件である (9)∼(11)式の解を其々p′0, C
′
0, R

′
0 等としたとき、

C ′
0 ≤ C ′ とした上で (5)式、(6)式を満たす様 p′, R′ 等を定めれば、

p′ =
1

C ′ (≤ p′0) (12)

C ′ ≥ C ′
0 (13)

R′ =

(
h′

1 + α

)2
1

C ′ (≤ R′
0) (14)

となるため、酸素拡散、昇華ガス拡散 (それぞれ (7)式、(8)式に相当)はともに
C ′(1 + α)

h′ =
1 + α

p′h′ =
p′0
p′
(≥ 1)

だけ過大となる。つまり p′ ≤ p′0の範囲で風洞衝撃圧を設定できれば酸素拡散、昇華ガス拡散に関しては ‘安全
側’で評価可能と考えられる。逆に、p′ ≥ p′0の領域では拡散量が実機条件よりも少ない ‘危険側’となることか
ら、供試体径R′を固定した場合、前節の解は衝撃圧の上限値、風洞総エンタルピーの下限値を与えると解釈で
きる。一方、風洞試験において酸素分率 C ′ を安全上 1以上としないという制限を設けるとすると、酸素分圧
（(6)式に相当）を安全側で評価するためには p′ ≥1とする必要があり、これら衝撃圧に関し上限値・下限値の
範囲内で評価する必要がある。

一方、設備規模に影響を与えると考えられる作動ガスエネルギー流量 Pgas = h0,WT ṁWT は、加熱率を一定
とする際の衝撃圧と風洞総エンタルピーとの関係 (p02,WT ∝ h−2

0,WT )を用い、また S を一様流における有効気
流断面積で一定とすれば、

Pgas = h0,WT (ρ∞,WTu∞,WTS)

∝ h0,WT
p02,WT

u∞,WT

∝ h−1.5
0,WT (15)

であるため、所定の加熱率を達成させるためには風洞総エンタルピーを高く、あるいは低い衝撃圧とすること
で、結果的に設備規模を抑えることができると考えられる。

これらのことから、酸素拡散・昇華ガス拡散を安全側で評価し、更に設備規模を最小化するためには、衝撃
圧下限値である p′=1　 (加熱率・衝撃圧を実機条件に合致させる）での運用が妥当と考えられる。但し将来の
超軌道ミッションなどを考慮した場合前述の通り必ずしも p′=1を達成させるだけの風洞総エンタルピー h′を
実現できない場合が予測されるため、その場合においては、p′ ≤ p′0 の範囲での評価が可能な設備規模を特定
することとする。

この様な運用において、酸素拡散や昇華ガス拡散における実機条件との比は前述の様に 1+α
p′h′ = p′0/p

′ に比例
すると考えられ、今回検討するケースに関しては後述することとする。

10 宇宙航空研究開発機構研究開発報告　JAXA-RR-22-003
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表 3: 海外の既存アーク加熱風洞の能力比較 [8, 9, 10, 11]

機関 設備名称 P h0,WT Dthroat p0,WT p02,WT

MW MJ/kg mm MPa kPa

米 NASA ARC Aerodynamic Heating Facility 10, 20 28 25∼51 1.0 0.5∼50

米 NASA ARC Interaction Heating Facility 60 28 60 1.0 1∼600

米 NASA JSC TP1&2 ∼13 3.5∼47 50×50 1.0 60

露 TsNIIMASH TT-2 6 46 - 2.5 -

伊 CIRA Scirocco 70 2.5∼45 75 0.1∼1.7 100∼1760

独 DLR L3K 6 20 14, 29 ∼1.7 240

3 既存アーク風洞能力調査
前節において加熱率と衝撃圧とを合致させる場合風洞総エンタルピー h0,WT と供試体径Ds とが直接的な関
係を持ち、達成可能な風洞総エンタルピーに応じた供試体径とせざるを得ない状況であることが確認された。
そのため、これまでアーク風洞の設計・製作に関する知見が乏しいながらも将来整備すべきアーク風洞を検討
する際に、達成可能な風洞総エンタルピーなどに関しては既存アーク風洞の実績（表 3）を基に判断すること
が容易であると考えた。ここでは 10 MJ/kg以上の高エンタルピー気流をつくることが必須となることを考慮
して、アークヒータタイプとして、Huels型を除き Segment型のものを調査することとした。これにより、大
型で実用化されているアーク風洞において風洞総エンタルピー h0,WT ≈40 MJ/kg程度までであれば実現可能
なものと考えられる。また、ヒータ最大圧力 (p0,WT )に関しては、1 MPa又はそれ以上において運用している
設備も存在していることが分かり、ここで検討するヒータ最大圧力として 1 MPaと設定することも可能であ
ると考えられる。

11熱防護系評価のためのアーク加熱風洞設備の将来計画検討
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4 将来ミッション突入条件予測

4.1 想定する将来ミッション

整備すべきアーク風洞能力を検討する上で、今後予測される JAXAによる再突入ミッションにおいて想定さ
れる再突入環境を整理することとした。熱防護系評価が重要となる JAXA将来ミッションとして、ISSや月ゲー
トウェイからの帰還等の有人ミッションや、低軌道あるいはサブオービタル再突入となる再使用ロケット・二段
再使用将来輸送系、また周回低軌道からの小型高頻度回収ミッションなどが、比較的低軌道ミッションと位置
付けられ澱み領域曲率半径Rの観点からは、前者はおそらくR ≈4 m程度の大型の機体、後者はR ≈1 m程度
の比較的小型の機体による、揚力大気突入が予測される。ISSなど地球周回のいわゆる低軌道からの再突入速度
は V∞ ≈8 km/sが想定され、HTV搭載小型回収カプセルの実績等から想定すべき加熱率としては 1 MW/m2

程度と考えられる [12, 13]。一方、近年検討が進められている月ゲートウェイからの帰還などを想定した場合は
V∞ ≈11 km/s程度となり、過去のApolloカプセル等の実績を参考にすると、澱み点加熱率としては 4 MW/m2

程度を想定するべきと考えられる [14]。

JAXAにおける再突入ミッションとしてはそれらの他、はやぶさ等これまで実績のあるサンプルリターンカプ
セルミッションの系統が考えられている。それらははやぶさのR ≈0.2 m程度の規模からMMXやCAESAR[15]

など更に大型化していく傾向にあり、R ≈1 m程度までを想定するべきと考えられる。惑星探査・サンプルリ
ターンミッションとしてはこの大型化の傾向の他に、今後ミッションの高速化が予測されている。はやぶさリ
ターンカプセルなど小惑星帯からの帰還速度はおよそ、V∞=12km/s程度であるが、土星軌道程度からの帰還速
度まで考慮するとおよそ V∞=15km/sでの要求も予測されている。この場合総エンタルピーは h0 ≈110 MJ/kg

であり、アーク風洞において h0 を再現させることは実績面から判断するとほぼ絶望的である。そのためこの
様な超軌道ミッションへの対応においては、材料特性評価試験で必要とされる供試体サイズを確保するための
総エンタルピーを明確化するべきであると考えた。また、想定すべき澱み点加熱率としては、当面ははやぶさ
カプセルが経験した加熱率を若干超える 20 MW/m2 程度とすることとした。

以上のように、サンプルリターン等の超軌道ミッションにおいては V =12∼15 km/s、R=0.2∼1.0 m程度を、
低軌道ミッションにおいては V∞=8∼11 km/sであって澱み領域曲率半径 Rとして 1∼4 m程度のものを想定
することとする。

4.2 超軌道ミッションにおける再突入環境

大気再突入における最大加熱発生時が、地上試験において再現すべき代表的な環境と考えられ、その最大加
熱発生時の機体速度は実際には侵入速度とほぼ同程度であるため、最大加熱は基本的には、弾道係数に応じど
の高度まで減速せずに大気に突入するかでほぼ決まってしまう。つまり機体サイズRと侵入速度 V∞が与えら
れた場合の最大加熱は、高度に応じた澱み圧力 p02のみに依存する事になる。しかしながら、超軌道弾道再突
入における空力加熱においては、衝撃波後の高温空気による対流加熱 qc に加え、高温空気からの発光に起因
する輻射加熱 qr が無視できなくなることが一般に知られている。輻射加熱は高温空気層の厚さ、つまり衝撃
波離脱距離と共に大きくなるため、同一気流中においては代表長 Rに比例した加熱となり、√

Rに反比例する
対流加熱 qcと代表長への依存性が逆転している。地球大気再突入時の輻射加熱の推定には Tauber-Sutton[16]

による推定式が広く用いられており、ここでもその推定方法を採用することした。この様にR及び V∞を仮定
すれば、qc、qr 共に p02の関数であるで、逆に p02及び α = qr/qcの総加熱率 q = qc + qr との関係を整理する
ことができる。想定される超軌道ミッションとして、侵入速度 V∞=12 km/s, 15 km/s、機体代表長R=0.2 m,

12 宇宙航空研究開発機構研究開発報告　JAXA-RR-22-003
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(a) V∞=12 km/s, R=0.2 m (b) V∞=12 km/s, R=1.0 m

(c) V∞=15 km/s, R=0.2 m (d) V∞=15 km/s, R=1.0 m

図 3: 再突入速度・澱み点曲率半径に応じた加熱率と衝撃圧、輻射・対流加熱比の関係
図中 pSTD は 100 kPa を示す。

1.0 mのケースを想定し、図 3に、p02, αと qとの関係を示す。qcの推定にはDetra-Kemp-Riddell[17]の方法
を用いている。想定される加熱率 q=10∼20 MW/m2における p02及び α(= qr

qc
)を qの指数関数として近似し、

検討することとした（近似式は図中に示す)。これらの関係により、実現できる風洞総エンタルピー h0,WT と、
実現すべき加熱率 qが設定されると、評価試験に必要な衝撃圧 p02、供試体径R、質量分率 C を (9), (10), (11)

式などから予測することができる。

前章においてO原子再結合パラメータ C1を実機条件以下とすることが必要であるとしていたが、C1は境界
層厚さ或いはノーズ半径に依存するため、以下の様に単位再結合パラメータのようなものとして h− V 線図上
に整理した（図 4）：

C1/R =
ρ

Mw

2kf
Keq

1

R du
dx s

≈ ρ

Mw

kf
Keq

√
2ρs

ps − p∞
(16)

ここで kf は酸素解離反応の forward rate係数、Keqは平衡定数であり、暫定的に解離反応のみ考慮し電離に関
しては未考慮である。同図中には前述の V∞=12 km/s, 15km/sにおける q=20MW/m2程度を想定した代表的
弾道経路を示しているが、予測される最大加熱時期において V∞=12km/sでは 1以上であり非平衡性の影響は限
定的であると予測される。一方で V∞=15km/sでは非平衡性の影響が出てくるものと考えられ、さらにR <1m

13熱防護系評価のためのアーク加熱風洞設備の将来計画検討
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図 4: 単位再結合パラメータ C1/R, 1/m

の場合更に影響が生じうるものと考えられる。しかし地上設備との比較という観点からは、加熱率・衝撃圧を
同一とした上で低い h0、小さい曲率半径では、C1はより小さくなり、酸素原子拡散としてはより多くなる安全
側の評価となるものと考えられる。実際、後述で想定した超軌道・低軌道ミッションにおける代表点において
C1,FL ≈10−1 ∼10−4程度であり、酸素原子の再結合反応速度の影響を受ける範囲であることが予測される。ま
た、加熱率・衝撃圧を合致させたときの地上試験におけるパラメータとの比はC1,WT /C1,FL ≈0.02∼0.5となっ
ており、地上試験においては酸素はやはりより多く原子状態で壁面に到達するものと予測される。但し p′ ≥1

とする評価時においてはその限りではなく、C1,FL ≈10−4 程度に対し、より高い圧力のため C1,WT ≈10−1 と
平衡境界層に近い状態も想定される。そのため、酸素原子による影響の評価は今後の熱防護材評価試験設計に
おける課題の一つであると考えられる。

4.3 低軌道ミッションにおける再突入環境

想定すべき機体サイズは大きくなるものの、比較的低速 V∞ ≈8 km/sである場合、輻射加熱の寄与は実質
的に弱く、前節において加熱率 q = qc + qr に対して整理した α = qr/qc は常に 0であることが予測される。
V∞ ≈11 km/sの場合は、前節 V∞ ≈12 km/sの場合と同様ではあるが、機体サイズが大きくなる分寧ろ輻射
加熱の影響が予測される。そこで衝撃圧 p02 と加熱率 q ≈ qc との関係を調べた（図 5）。V =8 km/sにおい
ては想定される加熱率 0.1 MW/m2 ∼2 MW/m2 の範囲では予想通り衝撃圧 p02 は q2 に比例しており、また
V = 11 km/sにおいては Apollo再突入時の加熱率 [14]を参考に設定した q ≈4 MW/m2 以下における範囲で
飛行状態における衝撃圧 p02,FL 及び輻射加熱比 αFL を前節と同様な近似式（図中）として整理した。これに
より、評価試験に必要な衝撃圧 p02、供試体径 R、質量分率 C を予測する準備ができた。
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(a)V∞=8 km/s, R=1 m (b)V∞=8 km/s, R=4 m

(c)V∞=11 km/s, R=1 m (d)V∞=11 km/s, R=4 m

図 5: 再突入速度・澱み点曲率半径に応じた加熱率 qFL と、衝撃圧 p02,FL 及び加熱率比 αの関係
図中 pSTD は 100kPa を示す。 V =8km/s ケースでは α=0 が予測されている。

また (d) 図 qCR ≈23 MW/m2 において見られる不連続は qR 推定のコリレーション上限値の変更に伴うもの。

15熱防護系評価のためのアーク加熱風洞設備の将来計画検討
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5 将来設備能力の検討

5.1 超軌道ミッションへの対応設備能力要求検討

まず作動空気を希釈等組成を調整しない従来手法で加熱率 qと衝撃圧 p02 を実現しようとした場合の、想定
した V∞=12, 15 km/s、R=0.2, 1.0 mの条件における、必要となる衝撃圧、供試体径を等高線の形式で図 6

に示す。ここで海外アーク風洞等における総エンタルピー実績値として h0,WT <40 MJ/kg程度まで実現可能
と見込みまた、はやぶさカプセル程度の総加熱率 q ≈20 MW/m2 を実現する事を検討する。供試体径として
ϕ50 mmを想定すると、V∞=12 km/s,R=0.2 m(図 6(a)）では、衝撃圧 p02,FL ≈54kPaの気流環境となるた
め h0,WT ≈60 MJ/kgを要し、V∞=15 km/s, R=0.2 m（図 6(c)）では、衝撃圧 p02,FL ≈24 kPaとするため、
h0,WT ≫60 MJ/kgとする必要のあることが分かった。逆に風洞総エンタルピー h0,WT ≈40 MJ/kgで加熱率・
衝撃圧を再現するためには供試体径 ϕ10 mm程度とする必要がある。

次に組成調整された作動気体を用いることで加熱率、酸素分圧に加え酸素拡散速度も合致させる場合につい
て、(9),(10),(11)式により予測される風洞衝撃圧 p02,WT ,kPa、供試体径 R,mm及び作動空気希釈率 C ′,% (質
量分率)を図 7に示す。これにより、V∞ ≈12 km/s, R =0.2 m（図 7(a)）のミッションでは供試体径 50 mm

で実現するためにでも、h0,WT ≈30 MJ/kgで可能であり、V∞ ≈15 km/s, R =0.2 m（図 7(c)）においても
h0,WT ≈43 MJ/kg程度で達成できる見込みであることが分かる。ここで、風洞衝撃圧 p02,WT は 100 kPa程度
であり、希釈率 C ′ は 20%∼30%程度となっている。

一方、より大きなR=1.0 mのミッションを想定した場合では、総エンタルピを低いものの風洞衝撃圧を高く
することで加熱率を確保し拡散速度を抑えるべきとの結果となっている。高い衝撃圧を実現することは後述の
通り設備規模に直接的にかかわることとなることから、2.3節で検討した従来手法との中間の総エンタルピー・
衝撃圧によって拡散速度に関しては過大となる条件での評価による対応をすることを考えた。加熱率（5)式、
酸素分圧 (6)式、酸素拡散速度 (7)式、全てを満足させることができないため、従来手法と同様に、加熱率（5)

式、酸素分圧 (6)式のみを満足させ、酸素拡散速度は実機環境より大きいいわゆる安全側の評価に代えて運用
するものである。

以上から今後 JAXAにおいてターゲットとする V∞ =12∼15 km/sであって R ≈0.2∼1.0 m程度であって
q ≈20 MW/m2 であるサンプルリターン等の超軌道ミッションにおける熱防護材特性評価の目的で確保すべ
きアーク風洞能力として、一部酸素拡散速度に関しては過大となる安全側評価となる運用を許容する前提で、
もっとも高い風洞総エンタルピーが必要とされた条件を基に、

• 風洞最高総エンタルピー: h0,MAX ≈40 MJ/kg

• 供試体サイズ: ϕ50 mm程度

• 風洞衝撃圧: p02,WT は、最大で 100∼150 kPa程度

• 窒素による空気希釈能力: 空気流量の 4倍程度まで

が必要な条件として識別されたと考えられる。しかしながらこれらだけでは設備規模を予測する情報が不足し
ているため、これら条件を満たすノズルサイズ、作動ガス流量なども含めた風洞仕様を検討する必要がある。
まず、風洞衝撃圧が 100∼150 kPaと比較的高いことに加え、法令上設備澱み圧を 1 MPa以下に設定すること
で運用性を高めることができることとから、ノズルノミナルマッハ数として 3∼4程度、出口径/スロート径比
を 3程度とすることが妥当と考えられた。表 1の 750kWアーク加熱風洞における高動圧ノズル（Appendix A
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表 4: JAXA超軌道ミッションに対応すべきアーク風洞気流条件推定

ノズル形状 Dthroat=25mm, Dexit = L=75mm、供試体径 Ds=50mm において加熱率 q が 20MW/m2 となり、
p02,WT ≈ p02,FL(1 + α)/h′（上段）或いは p02,WT ≈ p02,FL（下段）となる様調整した結果

ṁ は作動ガス質量流量、L はノズル出口から供試体までの距離を示す。
Case# V∞ RFL h0,WT p0,WT ṁ p02,WT qWT Ds Pgas

　　　　 km/s m MJ/kg kPa g/s kPa MW/m2 mm MW

(9),(10),(11)式による
1 15 0.2 37 790 117 116.6 20.4 50 4.3

2 15 1.0 13 5,200 1,088 775.7 19.9 50 14.1

3 12 0.2 21 2,050 365 316.2 20.0 50 7.7

4 12 1.0 8.7 12,000 2,898 1,772 19.8 50 25.2

qWT = qFL, p02,WT = p02,FL による
1’ 15 0.2 66 175 15.98 24.0 20.1 50 1.06

2’ 15 1.0 65 200 18.71 27.3 20.5 50 1.22

3’ 12 0.2 52 400 48.77 54.6 20.5 50 2.54

4’ 12 1.0 50 440 55.41 60.4 20.6 50 2.77

参照）における実績を基に、ノズル出口径として供試体径の 1.5倍を確保し（Dexit ≈ 1.5Ds)供試体位置はノ
ズル出口からDexit と同程度までとする、更にノズル開角は既設ノズルと同程度という方針で定めることとし
た。ノズル出口径を供試体径の 1.5倍である ϕ75 mm、スロート径 ϕ25 mm、ノズル角 5.5◦、供試体を出口から
75mm位置、として供試体位置における加熱率、衝撃圧の予測を行った。ここでスロート上流は総エンタルピー
及び総圧下で化学的平衡を仮定し組成・状態量の計算 [18]の結果を用い、ノズル流解析は熱的平衡・化学的非
平衡を仮定して計算する NENZFコード [19]による推定を行っている。この推定に先立ち行った既設 750 kW

アーク加熱風洞 (表 1)における検証計算により、平頭円柱澱み点加熱における有効曲率半径Reff はおよそ供試
体直径≈ Dsと推定できると考えられた (Appendix A参照）。V∞=12 km/s, 15 km/s、RFL=0.2 m, 1.0 mの
各条件で q ≈20 MW/m2となり、p02,WT ≈ p02,FL(1 + α)/h′（上段）或いは p02,WT ≈ p02,FL（下段）となる
様調整した結果を表 4に示す。これにより、加熱率と衝撃圧とを合致させる従来手法では風洞総エンタルピー
を 50∼66 MJ/kgとしなければならず実現が困難となる予測を再確認できる。また上段の (9),(10),(11)式によ
る評価法において必要となる最大風洞総エンタルピーは h0,WT ≤37 MJ/kgであり、この Case#1を満足させ
れば、拡散速度に関して過大となる安全側評価は可能であることが分かった。同表中 Pgas は作動ガスが持つ
エネルギー流量であり、アークヒータの変換効率に依存して、アーク風洞消費電力量が決まる。既設 750 kW

アーク加熱風洞設備においてはこの変換効率は 50 %∼60%程度であるが、予備検討によると高エンタルピー化
と共に 25%∼30%程度まで悪化する可能性が考えられるため、表 4 Case#1の条件のためにはおよそ 17 MW

程度の消費電力が見込まれる。

この様な規模の設備整備が困難な場合は、供試体径の縮小により対応せざるを得ないと考えられるが、この
場合、(9)式:衝撃圧 p02 ≈ ρ∞u2

∞ ∝ h−1
0 と、(11)式Ds ∝ h0 及び (5)式、u∞ ∝

√
h0 などから、投入エネル

ギー Pgas ∝ h0ρ∞u∞D2
s と供試体径Ds との関係はおよそ、

Pgas ∝ D1.5
s

であると予測される。ここで検討する設備規模を縮小する要求が出た場合の参考として、供試体径 ϕ25 mmで
上と同様の条件の評価を行う場合に必要とされる設備能力を計算すると、表 5のような結果となり、必要とな
る風洞総エンタルピーは最低限 16.5 MJ/kgあればよいこととなり、仮に変換効率 25%を仮定すれば消費電力
としては 4.8 MW程度でよいことが分かる。一方で加熱率・衝撃圧を実機環境と一致させるためには、風洞

17熱防護系評価のためのアーク加熱風洞設備の将来計画検討
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表 5: JAXA超軌道ミッションに対応すべきアーク風洞気流条件推定（Ds = ϕ25 mmの場合）

ノズル形状 Dthroat=12.5mm, Dexit = L=37.5mm、供試体径 Ds=25mm において加熱率 q が 20MW/m2 となり、
p02,WT ≈ p02,FL(1 + α)/h′（上段）或いは p02,WT ≈ p02,FL（下段）となる様調整した結果

Case# V∞ RFL h0,WT p0,WT ṁ p02,WT qWT Ds Pgas

　　　　 km/s m MJ/kg kPa g/s kPa MW/m2 mm MW

(9),(10),(11)式による (p′ = p′0)

5 15 0.2 16.5 1500 72.6 258.1 20.3 25 1.20

qWT = qFL, p02,WT = p02,FL による (p′ = 1)

5’ 15 0.2 54 335 5.11 24.1 20.3 25 0.28

総エンタルピーは最低でも 54 MJ/kgを達成する必要があり技術的困難が予測される。ここで地上試験として
満たすべき条件を整理するために、澱み点加熱 20 MW/m2 を満たす点を風洞総エンタルピー及び風洞質量流
量（ノズル出口径を供試体径の 1.5倍と仮定）で表した（図 8）。図中赤破線は一定供試体径の場合の等加熱
率線を、青点線は p′ = p′0 となる衝撃圧の上限値（風洞一様流マッハ数が十分高いと仮定し ṁ ∝ h

1/2
0,WT）、緑

点線は p′ = 1となる衝撃圧の下限値 (ṁ ∝ h
7/2
0,WT )をそれぞれ示す。ここで h0,WT=54 MJ/kgの ‘V=15km/s,

R=0.2m, p′=1’の ϕ25mmの点より高圧側（高質量流量側）の等加熱率線上の点であれば、酸素分圧の観点か
らは安全側で評価できる（あるいは N2 希釈することにより酸素分圧を合致できる）ことを意味しており、ま
た青点線上の ‘V=15km, R=0.2m, p′ = p′0’の ϕ25mmの点より低圧側の等加熱率線上であれは、酸素拡散・
昇華ガス拡散の観点から安全側で評価できることを意味している。そのため、同図中 ‘SR V=12km, R=0.2m,

p′=1’ϕ25mmで示される条件 (h0,WT=37MJ/kg, ṁ=13.4g/s, p02,WT=53.4kPa)とすれば酸素分圧においても、
酸素・昇華ガス拡散の観点においても安全側での評価が可能であると考えられる。この場合、酸素・昇華ガス
拡散流量は実機状態と比べ p′

0

p′ であるためおよそ 5倍程度が見込まれる。このほか供試体径の設備規模に及ぼ
す影響予測として若干の検討を Appendix Bで行っている。

5.2 低軌道ミッションへの対応設備能力要求検討

上述の超軌道ミッションと比べ低軌道ミッションへの対応では、比較的低エンタルピー (∼30 MJ/kg @V∞=8 km/s)、
低加熱率 (∼1 MW/m2)であるであることから、耐熱材料特性を評価する目的に対してはより小規模の設備で
対応することが可能と考えられる一方で、実装される熱防護構造の耐環境性評価をすることによる熱防護シ
ステム信頼性向上までを視野に入れると、供試体サイズ ϕ50 mmでは必ずしも十分とは言えず極力実機構造
の部分供試体を加熱する能力が求められる。ここで仮に供試体サイズ ϕ200 mm程度を想定し、V∞=8 km/s、
RFL=1 m, 4 mのケースを検討する。作動ガス組成を調整しない従来手法による環境模擬をするための予測を
図 9に示す。実機想定加熱率として q ≈1 MW/m2 と考えた場合、供試体サイズ ≈ ϕ200 mmにおいて実現す
るためには、RFL=1 mのケースに対し h0,WT ≈15 MJ/kg、衝撃圧 p02,WT ≈9 kPa、RFL=4 mのケースに
対し h0,WT ≈7 MJ/kg、衝撃圧 p02,WT ≈30 kPaを達成する能力が求められることが分かる。またこれらの場
合、酸素拡散流量としては実機条件と比べ過大となり、その比は 1+α

p′h′ ≈ 1
h′ であるためそれぞれ 2.1倍、4.6倍

程度と見込まれる。

更に V∞=11 km/sの月周回軌道相当からのミッションに対応する予測は図 10に示される通り、超軌道ミッ
ションと同様に輻射加熱の影響が現れ供試体サイズ ≈ ϕ200 mmで想定加熱率 qFL ≈4 MW/m2を風洞総エン
タルピー h0,WT ≤40 MJ/kgで実現することはできないことが分かる。但し、供試体サイズ ≈ ϕ150 mmであ
れば、RFL=1 m, 4 mの両ケースに対し風洞総エンタルピー h0,WT ≈40 MJ/kg、風洞衝撃圧 p02,WT ≈15 kPa

上述の超軌道ミッションと比べ低軌道ミッションへの対応では、比較的低エンタルピー(»30 MJ/kg @V1=8 km/s)、
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表 6: JAXA低軌道ミッションに対応すべきアーク風洞要求能力

V∞, km/s qFL, MW/m2 h0,WT , MJ/kg 供試体Ds, mm p02,WT , kPa 空気希釈度　%

8 1 15 200 9 100

8 1 7 200 30 100

11 4 40 150 15 100

11 4 15 200 120 20

で達成可能であることが分かった。またこの場合も、酸素拡散流量としては実機条件と比べ過大となり、その
比は 1+α

p′h′ ≈ 1+α
h′ であり、RFL=1 mのケースでは 2.8倍、RFL=4 mのケースでは 5.7倍程度と見込まれる (α

は図 5(c),(d)より求めた)。

そこで、超軌道ミッション対応検討時と同様に作動ガスを調整し風洞総エンタルピーの低い制限下で環境再現
をすることを考えると、図 11で示される予測となった。これにより、風洞総エンタルピー h0,WT への要求が
より高いケースである RFL=1 mのケースにおいて供試体サイズ≈ ϕ200 mmで加熱率 qFL ≈4 MW/m2を実
現するためには、風洞総エンタルピー h0,WT ≈15 MJ/kg、風洞衝撃圧 p02,WT ≈120 kPa、作動空気希釈 20 %

とする必要のあることが分かった。

以上から、今後 JAXAにおいてターゲットとする V∞=8∼11 km/sであって RFL ≈1 m∼4 m程度の大型の
低軌道ミッションにおける熱防護系評価の目的で確保すべきアーク風洞能力をまとめると、表 6の通りとなる。

ここで目標として識別された条件（加熱率・風洞衝撃圧）を前節と同様のノズル流解析により、作動ガス流
量、投入エネルギー等を推定した（表 7)。その際、ノズル出口径 Dexit は供試体径の 1.5倍とし、またヒー
タ内圧 p0,WT が 1 MPaの制限を超えない範囲でスロート径 Dthroat を小さくとることとした。これは、衝撃
圧 (p02,WT ≈ ρ∞u2

∞)を一定に保ちつつ設備規模に関わる作動ガス流量（∝ ρ∞u∞)を小さくするために主流
Mach数 (∝ u∞)を大きくすることを意図している。まず V∞ =11 km/sであって作動ガス組成を調整すること
で供試体径を確保する Case#9に関しては、超軌道対応のケースと同様に風洞衝撃圧を上げることで加熱率を
確保するために、比較的高圧条件となり、ノズルスロート径は同様に Dthroat =

Dexit

3 としている。しかし作
動ガス流量は 2,776g/sと膨大であるうえ、作動ガスが持つエネルギー流量 Pgas だけでも 37 MWもの大規模
なものとなる見込みとなり、今回の我々のスコープを大きく超える予測であることが判明した。一方、供試体
サイズとして ϕ150 mm程度に限定し、加熱率・衝撃圧を合わせるケース（Case#8）では、超軌道ミッション
において予測した表 4中 Case#1と比べノズル出口径のみが異なるだけで、風洞総エンタルピー h0,WT、ヒー
タ内圧 p0,WT、作動ガス流量 ṁなど他のヒータ内条件が同程度であることが判明した。そのためこれらの用途
においてはノズル部のみを変更しアークヒータは共用する運用が考えられ、エネルギー変換効率 25%を想定す
れば消費電力として同様の 17 MW程度か見込まれる。

V∞=8 km/sのミッションへの対応に関しては、加熱率と衝撃圧を合致させる方針であることから比較的低
圧の運転条件となり、そのためノズルスロート径としては相対的に小さな ϕ50 mmと設定した。結果は表 7

の Case#6, #7に示されるように作動ガス流量は最大で 800 g/s程度までが見込まれ、作動ガスエネルギー流
量も 5.6 MWと大きなものとなっている。しかし風洞総エンタルピーが既設 750kWアーク加熱風洞設備と同
程度であることから、エネルギー変換効率も同程度の 50∼60%が期待できるものと仮定すると、供試体サイズ
≈ ϕ200 mm程度の場合、設備消費電力として 5∼11 MW程度が見込まれることが分かった。

供試体径の消費電力への感度に関しては Apprndix Bに示すが、作動ガス組成調整を行わない設定を想定し

19熱防護系評価のためのアーク加熱風洞設備の将来計画検討
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表 7: JAXA低軌道ミッションに対応すべきアーク風洞気流条件推定
ṁ は作動ガス質量流量、L はノズル出口から供試体までの距離を示す。

Case# h0,WT p0,WT ṁ Dthroat Dexit p02,WT qWT Ds Pgas

　　　　 MJ/kg kPa ,g/s ,mm =L,mm ,kPa ,MW/m2 ,mm , MW

6 12.5 225 197 50 300 8.6 1.0 200 2.5

7 7 720 799 50 300 29.6 1.0 200 5.6

8 35 800 121 25 225 15.4 4.0 150 4.2

9 13.4 825 2,776 100 300 123 4.0 200 37.2

ており、衝撃圧 p02 ∝ ρ∞u2
∞と、澱み点加熱 qc ∝

√
p02

Ds
h0を一定値とする条件下であるため、投入エネルギー

Pgas ∝ h0ρ∞u∞D2
s と供試体径Ds との関係は

Pgas ∝ D2.25
s

であると予測される (u∞ ∝
√
h0)。
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(a) V∞=12 km/s, R=0.2 m (b) V∞=12 km/s, R=1.0 m

(c) V∞=15 km/s, R=0.2 m (d) V∞=15 km/s, R=1.0 m

図 6: 飛行条件に対応する風試条件（風洞衝撃圧 p02,WT ）の推定
加熱率・動圧を合致させる場合

カラーコンター及び白線は風洞衝撃圧 p02,WT を、青線は風試供試体曲率半径 (≈ 供試体径) をそれぞれ示す。
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(a) V∞=12 km/s, R=0.2 m (b) V∞=12 km/s, R=1.0 m

(c) V∞=15 km/s, R=0.2 m (d) V∞=15 km/s, R=1.0 m

図 7: 飛行条件に対応する風試条件（風洞衝撃圧 p02,WT ）の推定
組成調整された作動ガス利用の場合

カラーコンター及び白線は風洞衝撃圧 p02,WT、青線は風試供試体曲率半径 (≈ 供試体径) を、
また黄色線は C′ をそれぞれ示す。

22 宇宙航空研究開発機構研究開発報告　JAXA-RR-22-003

This document is provided by JAXA.



24

図 8: 地上試験において評価可能な領域（超軌道ミッション）
赤破線は一定供試体径の時の等加熱率線、青点線は p′ = p′0 に相当する圧力上限値、緑点線は p′ = 1 の圧力下限値をそれぞれ示す。
表 5の p′ = 1に相当する条件は図中における ‘SR V=15km/s, R=0.2m, p′ = 1’の ϕ25mmの点に相当する。また h0,WT=40MJ/kg

を総エンタルピー上限値として黒破線で示している。

(a) V∞=8 km/s, RFL=1 m (b) V∞=8 km/s, RFL=4 m

図 9: 飛行条件 V∞=8 km/sに対応する風試条件（風洞衝撃圧 p02,WT ）の推定
加熱率・動圧を合致させる場合

カラーコンター及び白線は風洞衝撃圧 p02,WT を、青線は風試供試体曲率半径 (≈ 供試体径) をそれぞれ示す。
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(a) V∞=11 km/s, RFL=1 m (b) V∞=11 km/s, RFL=4 m

図 10: 飛行条件 V∞=11 km/sに対応する風試条件（風洞衝撃圧 p02,WT ）の推定
加熱率・動圧を合致させる場合

カラーコンター及び白線は風洞衝撃圧 p02,WT を、青線は風試供試体曲率半径 (≈ 供試体径) をそれぞれ示す。

(a) V∞=11 km/s, R=1 m (b) V∞=11 km/s, R=4 m

図 11: 飛行条件 V∞=11 km/sに対応する風試条件（風洞衝撃圧 p02,WT ）の推定
組成調整された作動ガス利用の場合

カラーコンター及び白線は風洞衝撃圧 p02,WT、青線は風試供試体曲率半径 (≈ 供試体径) を、
また黄色線は C′ をそれぞれ示す。
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6 設備要件検討
前節において予測された超軌道ミッション対応設備諸元（表 4）及び低軌道ミッション対応設備諸元（表 7）
を基に、整備すべき将来アーク風洞の概略の規模・構造を見積もる目的で設備消費電力の他に作動ガス流量から
ガス供給系や、ヒータ・ノズル、要求される排気系能力などに関して若干の検討を行う。その際要すれば JAXA

調布アーク風洞における既設設備を基準として設備規模などを見積もることとした。

6.1 ガス供給系

超軌道ミッションに対応するCase#1では酸素分率を下げるために空気を窒素等により 5倍程度希釈するため
の混合装置が必要であるうえ、作動ガス総流量 120 g/sの約 8割程度の窒素を供給し続ける必要がある。一回の
通風時間を 20分程度と想定すると、1回の通風で 100 Nm3程度の窒素を消費することとなり、通常の 7 Nm3

シリンダ 20本程度のガスカードルでは 1通風で使い切る運用となる。しかし消費量に対し運転時の供給速度
が大きいため、液化ガスローリーとコールドエバポレータだけではガス供給が間に合わないものと考えられ、
窒素ガスの貯槽を別途設置する必要があるものと考えられる。そのため、複数のガスカードルを設置し運用す
る方法も有効なものと考えられる。

低軌道ミッションへの対応（Case#6∼#8）では空気の窒素希釈は想定しておらず、空気流量としては最大
800 g/s(≈40 Nm3/min)程度が予測されている。この流量の場合、ガスカードルなどによる運用は考えられず、
250 kW程度の低圧空気圧縮機により連続的に供給することができると予測されるが、より現実的な構成とし
ては、内径約 5 mの 5 MPa球形貯槽に相当する 3000 Nm3 程度の貯気槽による 4通風の運用が可能な間欠吹
出し形式であると考えられる。

6.2 アークヒータ・ノズル

風洞総エンタルピー h0,WT ≈40 MJ/kgの条件におけるエネルギー変換効率が 25%程度しか達成できないと
仮定すると、供給電力としては最大で 17 MWとなる。高エンタルピーを実現することからコンストリクタ型
のアークヒータを想定するが、ここで大電力を確保するためmultiple-ring電極方式を採用するとして、例えば
4電極、各電極に流れる電流を 750 Aとする様調整することを想定すると、電極間電圧は最大で 6 kVの供給
が必要となる。各セグメント間におけるアーキングを避ける目的でセグメント間電位を 50 V以下に抑えるた
めに、セグメント数はおよそ 120程度とするべきと考えられ、既設 JAXA750 kWアーク加熱風洞におけるセ
グメント数と比べ 1.5倍程度に抑えられていることから運用面においても大きな障壁とならないことが予測さ
れる。また、アークヒータにおけるエネルギー交換効率はアークヒータの設計次第と考えられるため、今後の
アークヒータの設計において高効率化を進める必要がある。

表 4 及び表 7 で推定されたアークヒータ条件 h0,WT , p0,WT , ṁ を比較すると、Case#1, #8 は高エンタル
ピーでありガス流量が 120 g/s未満である一方、Case#6,#7に関しては比較的低エンタルピーであり大流量
（∼800g/s)に大別できる。そのためアークヒータとしてそれらに対応したものをそれぞれ設計・製作すること
が理想と考えるが、前者のアークヒータをコアとし、その下流部にコールドガスを混合させるチャンバを設け
るなどヒータコンフィギュレーションを変更することによって後者の要求にも対応する案も併せて検討進める
価値があるものと考える。
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今まで検討してきたような一般的な平頭円柱形式の供試体を加熱する目的ではノズル及び供試体支持機構に関
しては対象とする供試体径に対応し、まず、高エンタルピー・中流量に対応するアークヒータには以下の 2種類
のノズルを取り付け、供試体支持装置に対する位置を変更可能な構造とする必要がある。スロート径 ϕ25 mm、
出口径 ϕ75 mmのノズル（Case#1)であってその出口と供試体加熱面とは 75 mm程度の距離を有するもの
と、スロート径 ϕ25 mm、出口径 ϕ225 mmのノズル（Case#8)であってその出口と供試体加熱面とは 225 mm

程度の距離を有するものとする。比較的低エンタルピー・大流量に対応するアークヒータには、スロート径
ϕ50 mm、出口径 ϕ300 mmのノズル（Case#6,#7)であってその出口と供試体加熱面とは 300 mm程度の距
離を有するものを取り付ける構造とすべきと考えられる。ここで供試体加熱面とノズル出口面との距離は、一
般に IRによる光学表面温度計測を行うためには観測面法線と視線との角度を 60 deg以下とする必要が知られ
ており、その角度を確保するためのものである。

熱防護系の最終評価を行うような場合、標準供試体形状に加工するのではなくプロトタイプモデル品を直接
アーク気流で加熱するというニーズも考えられる。その様なより大型の供試体の一部に高温噴流をあて局所的
にだけでも加熱させるような試験形態も想定すると、加熱率を決める代表長は供試体径Ds ではなく、噴流直
径つまりノズル出口径に依存するものと考えられる。そのため例えば表 7の Case#7の条件での加熱を行おう
とする場合、噴流代表径が ϕ200 mmとなる様なノズルを用いる必要があるため、より小口径のノズルも併せ
て用意しておく必要があるものと考えられる。

6.3 排気系

要求される排気能力は、総ガス流量と雰囲気圧力とに依存するが、ここでは、最大流量となる表 7中Case#7

のノミナルMach数がおよそ 5であることから、その雰囲気圧力を定めるディフューザ効率を 0.25[20]、つまり
ディフューザ下流において衝撃圧 p02,WT の 0.25倍まで圧力が回復するものとして、要求される排気能力を推定
したところ、約 3.2×104 m3/hrが必要であることが判明し、大型のメカニカルブースタ―ポンプ（12,000 m3/h,

最大差圧 4kPa, 22kW)3台程度で 12kPa程度まで昇圧し、2×104m3/hの排気を大型の補助ポンプ (1,800 m3/h、
45kW)12台程度での対応で実現可能との見通しを得た。この場合排気装置に必要な電力は約 600kWとなり、
ガス供給系の 250kW等と合わせ 1MW弱がアークヒータ電源以外に要すると考えられるが、既設調布アーク
風洞における補機類/アークヒータ電力比である 20%程度と比べ相対的に低い割合であることが分かった。大
流量のため排気において代わりにイジェクタ等を検討するためには、減圧環境下で有効に機能する乾式 NOX

除去器などが必要と考えられる。通常の超音速風洞と比べ供試体によるブロッケージが極端に大きいアーク風
洞の様な形態において有効なディフューザ効率に関する情報が十分とは言えないこと、冷却系における圧力損
失の見積もりが含まれていないこと、などから今後更に調査することが必要と考えられるが、排気装置に関す
る能力要求の概要を確認することができた。

アークヒータにより電離・解離状態となった空気が冷却と共に再結合し、高濃度の NOXが発生する。例え
ば h=5 MJ/kg、p=10 kPaの平衡状態の空気においてNOは約 3.6%つまり 36,000ppm存在する。そのため現
行のアーク風洞設備においても NOX除去のための装置が設置されることがおおく、実際 JAXA750kWアー
ク加熱風洞においても、NO除去用として亜塩素酸ナトリウム+水酸化ナトリウムを吸収液とした反応塔及び、
NO2除去用として流化ナトリウム+水酸化ナトリウムを吸収液とした反応塔の縦型充填塔形式の NOX除去装
置が設置されている。アーク風洞の最低総エンタルピー条件においても NOX生成には十分な高温となること
から、NOX排出量は主に作動ガス流量のみに依存すると考えられる。既設 JAXA750kWアーク加熱風洞にお
ける実測において既設除去装置は、薬液 pHが十分に高い場合、36g/sまでの空気流量においておよそ 400ppm

程度まで低減することが確認されている（図 12）。既設装置の反応筒内断面（0.35m×0.65m)における平均ガ
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図 12: 既設 JAXA750kWアーク加熱風洞 NOX除去機能力
反応時間に比例するガス流量 mg, g/s の逆数と、排出 NOX 分率との関係を示す。

図中実線は薬液交換の指標としていた経験値、
破線は NOX 除去機設計点である mg=35 g/s、XNOX=300 ppm を通る様修正した関係

ス流速はその条件では 0.15 m/sであり、噴霧状となった薬液と反応できる領域長さが 340 mmであるため、反
応時間として 2.3 sを確保できれば、同程度の性能を確保することができるものと考えられた。現状で最大流
量は 800 g/sと想定されるので、既設装置設計値 35 g/sの約 20倍であり、反応塔断面積を 10倍、反応領域長
さを 2倍程度とする必要があると考えられる。
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7 まとめ
我が国で再突入技術を維持発展させていくうえで必要とされる熱防護系評価設備として、アーク加熱風洞将
来計画を検討するための状況整理・検討を行った。再突入環境で熱防護系の表面材料特性として評価されるべ
き現象を対応する風洞パラメータと共に整理した。その結果として、高温環境模擬だけでなく酸化特性を評価
できる設備が必要であるという意味でアーク風洞が適していることを再確認した。しかし作動ガス中の酸素分
率をパラメータとしない従来の評価方法において、材料表面温度（加熱率）、O2 分圧、O2 拡散速度、C3 拡
散速度すべてを実機環境と合致させることはできないことを確認し、安全側に評価するという観点からアーク
風洞設備において供試体加熱率 qと衝撃圧 p02を同時に実機想定条件と合致させた上で、更に拡散速度を示す
qC/h0 、酸素原子の再結合相対速度（つまり酸素原子供給）を表す C1 を実機条件以上とする従来手法の位置
づけを確認した。その場合、供試体径Ds は風洞総エンタルピー h0 の二乗に比例する関係とならざるを得ず、
より高速ミッションにおいて総エンタルピーを地上設備で再現できない場合に供試体径を極端に小さなものと
せざるを得ない状況が確認された。一方、JAXA ISASアーク風洞においてはこれまでも作動ガスとしてN2を
用いていた実績もあることから、作動ガスとして空気を窒素で希釈することで酸素分率を新たにパラメータと
することを検討したところ、異なる総エンタルピーにおいても、加熱率、O2 分圧、O2 拡散速度、C3 拡散速
度の 4条件を実機環境と合致させることが理論上は可能であり、更に供試体径Dsも総エンタルピー h0と 1次
の関係となることが判明した。但しその手法による評価の場合、衝撃圧は実機条件よりも高いものとなること
から、境界層厚が小さいにもかかわらず C1 は必ずしも実機状態とくらべ小さい値とはならず酸素が原子状態
で表面に到達する量が少なくなるいわゆる危険側の評価になる可能性も確認された。

熱防護系評価試験設備要求能力検討において、実機条件における総エンタルピー h0,FL 或いは速度 V∞、澱
み領域曲率半径 Rもしくは機体代表長が重要な要素であるため、将来 JAXAが主体的に担うミッションの気
流条件予測において、その観点から整理した。低軌道上もしくは月周回軌道からの有人大型ミッション及び小
型高頻度物資回収ミッションにおいては、V∞=8∼11 km/s, R=1∼4 mとし、外惑星探査・サンプルリターン
ミッションにおいては、はやぶさ等の前例のある小惑星帯からの帰還速度として V∞=12 km/sから土星軌道
程度からの帰還速度である V∞=15 km/sを想定、機体サイズとしても、はやぶさに代表される小型カプセル
R ≈0.2 mから比較的大型のR ≈1.0 mを想定することとした。速度（総エンタルピー）及び澱み領域曲率半径
（代表長）が定まれば、輻射加熱率及び対流加熱率は衝撃圧のみで定まるため、抽出されたミッション条件に応
じて、衝撃圧及び輻射/対流加熱率比を、総加熱率の関数として整理した。想定した加熱率範囲としては低軌
道ミッションの場合、月軌道の場合、超軌道の場合でそれぞれ ≈1 MW/m2, 4 MW/m2, 20 MW/m2 とした。

実現可能な風洞総エンタルピー最大値が 40 MJ/kg程度という前提のもとに各ミッションケースに応じ熱防護
系評価試験の観点から要求される設備能力を整理した。超軌道サンプルリターンミッションのケースであって、
加熱率・衝撃圧を実飛行状態と合致させガス組成は調整しない場合、熱防護材料の特性評価試験であっても供試
体径として ϕ40 ∼50 mm程度が望ましいところ風洞総エンタルピー h0,WT ≤40 MJ/kgでは達成困難であり、供
試体径として ϕ10 mmとしなければ h0,WT=40 MJ/kgで加熱率・衝撃圧が合致しないことが分かった。一方で
ガス組成を調整する手法を採用した場合、空気希釈率C ′ ≈ 20 ∼30 %とすることで同条件で加熱率 20 MW/m2

を ϕ50 mm供試体で実現できる見込みであることが分かった。それら検討の結果、超軌道サンプルリターン
ミッションに対応するための条件を、風洞最高総エンタルピー 40 MJ/kg、風洞衝撃圧 100∼150 kPa、供試体
サイズ ϕ50 mm、であって窒素による空気希釈能力を空気流量の最大 4倍程度まで有すること、とした。それ
の要求をうけ、ノズル出口径 ϕ75 mmのコニカルノズルを検討したところ、アークヒータ内圧 p0,WT=1 MPa

であって、総ガス流量 120 g/s、作動ガスエネルギー流量 Pgas=4.3 MWにおいて実現見込みのあることが分
かった。アークヒータ内のエネルギー変換効率として 25%∼30%を想定し、設備消費電力としては 17 MWが
見込まれた。
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低軌道ミッションに対応する設備能力としては、材料特性評価目的を超え熱防護系評価を念頭に供試体サイズ
として ϕ150∼200 mmを想定したところ、いずれも空気組成の調整を行わない従来手法による実現が可能であ
り V∞=8 km/sに対しては ϕ200 mm供試体を用い、最大ガス流量 800 g/s、最大総エンタルピー 13 MJ/kgの
範囲で、また作動ガスエネルギー流量 Pgas=5.6 MWで対応できることが分かった。比較的低エンタルピーであ
ることからエネルギー変換効率 50%を想定し 11 MW程度の設備消費電力と考えられた。V∞=11 km/sに対し
ては ϕ200 mm供試体を用いることができず、ϕ150 mm供試体において風洞総エンタルピー h0,WT=35 MJ/kg,

空気流量 120 g/s、作動ガスエネルギー流量としては超軌道ミッション対応と同様に 4.2 MW、エネルギー変
換効率を同様に想定し、設備消費電力として 17 MW程度が見込まれるものと考えた。

なお、今回の検討における設備規模の想定は、エネルギー変換効率として高エンタルピー時には 25%とする
予測に基づいていたが、アークヒータ設計における最適化によって変わり得る量と考えられる。そのため本効
率に関しては設計を進める際により確度を高めていく必要が考えられる。最後に本検討において判明した酸素
再結合速度パラメータ C1 が、p′ = p′0 のケースにおいて危険評価側となる可能性については、その影響の予
測・検証法を検討していく必要のあるものと考える。また、今回の検討において除外した窒化反応・電離等に
よる影響に関して、低軌道ミッション対応には影響ないものではあるものの、高速ミッションにおいてその影
響予測は熱防護系評価試験の精度向上につながると考えられる。それらの効果の予測法検討および検証もまた
併せて進めていくべきものと考える。
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Appendix

A アーク風洞気流における澱み点加熱率の推定
5.1節において行った澱み点加熱率の推定に関して、調布アーク風洞（表 1)の計測結果を基に検証を行って
いるため、ここでその概要を述べる。調布アーク風洞はボア径 ϕ25 mmのセグメント型アークヒータに、表 8

に概要が示される二種類のコニカルノズルを接続した形態で運用されており、低圧もしくは低加熱率環境を再
現するためには「標準ノズル」を、高動圧もしくは中程度加熱 (∼5 MW/m2)の場合に「高動圧ノズル」を用
いることとしている。また使用される標準供試体形状は ϕ40 mmの平頭円柱であり、但し肩部は 5 mmのRを
とった形状としている。

将来アーク風洞検討時と同様に、スロート上流において化学的平衡状態を仮定し、ノズル流解析は熱的平衡・
化学的非平衡を取り入れたNENZFコード [19]による推定を行った。ここでノズル出口から供試体まではMach

角を考慮しノズル開き角のまま膨張を続ける仮定を行っている。供試体位置における垂直衝撃波直後から化学
的平衡、更に等エントロピー圧縮により澱むという仮定を行った。ここで、ノズル境界層の影響を考慮してい
ない場合、実測衝撃圧と推定衝撃圧とに差が発生するため、その差を最小とする「有効開き角」θeを過去の実
験結果に基づいて設定している（表 8)。代表的な高加熱気流条件における実験計測結果及び、対応する予測衝
撃圧、更に予測加熱率から求まる有効曲率半径 reff と供試体直径Dsとの比を表 9に示す。平頭円柱澱み加熱
に関しては reff ≈ 2Dsとする報告 [21]があるが、ここで扱われる平頭円柱は前述の通り肩部に Rをとってい
る形状であり、有効曲率半径はより小さなものとなるものと予想される。実際、表 9によれば reff

Ds
はおよそ 1

前後の値をとっており、reff ≈ Ds として加熱率を予測した場合の実測との差異は ±20%程度に収まることが
確認された。そのため、この報告においては reff ≈ Ds を想定し検討することとしている。

異なる設備における検証として、図 13に示される ISASアーク風洞（表 1)における計測結果 [2]を基に、加熱率
推定結果を比較・検証することとした。但し ISASアーク風洞試験形態においては、ノズル出口径Dexit=25 mm

に対し、供試体位置を 25 mm∼200 mmまで変化させており、ノズル端の影響が供試体位置にまで影響を与え
ていると考えられ、自由噴流における気流の膨張過程がノズル開き角であるコニカルフローと仮定することが
困難である。そのため、ここでは実験で得られた衝撃圧 (図 13(b)）と近い値となる様ノズル開き角を変更した
うえで reff = Dsとして加熱率予測を行った（表 10)。これにより、L ≥80 mmにおいては予測加熱率は実測
とほぼ一致することが確認された。一方で L ≤50 mmにおいては予測加熱率が過少評価となっているが、加熱
率の供試体位置への依存性が急激に変化していることなどから、加熱率を決める代表長が供試体径（あるいは
曲率半径）ではなく、噴流直径のみに依存する状態になっている可能性がある。いずれにしても肩 Rを持つ平
頭円柱加熱率に関する有効曲率半径 reff は供試体径Ds 程度もしくはそれ以下であると予測される。

表 8: 調布アーク風洞におけるノズル概要

ノズル スロート径 ノズル出口径 開き角（半頂角） 有効開き角 供試体位置
Dthroat, mm Dexit, mm θ, deg θe, deg L, mm

標準ノズル 25 115 15.0 13.12 100

高動圧ノズル 18 60 5.5 4.83 50
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表 9: 調布アーク風洞における澱み点加熱実測値と推定値との比較
両ノズル形態での標準供試体 (ϕ40 mm) で実測された衝撃圧及び加熱率を示す。

reff は予測加熱率と実測加熱率とから得られた有効曲率半径、q予測 は reff = Ds としたときの予測加熱率を示す。
Run# h0 p0 p02, 実測 q実測 p02, 予測

reff

Ds

q予測
q実測

, MJ/kg , kPa , kPa , MW/m2 , kPa

標準ノズル
1595 18.9 106.5 5.1 2.26 4.40 1.078 1.038

1595 17.7 104.0 5.0 2.07 4.33 1.117 1.057

1494 19.4 118.2 5.5 2.07 4.92 1.508 1.228

1912 18.7 102.1 4.2 2.02 4.22 1.269 1.126

1803 20.9 53.1 2.4 1.98 2.22 0.849 0.921

1804 21.2 53.0 2.4 1.98 2.21 0.867 0.931

高動圧ノズル
1831 15 197.2 23.6 5.01 23.8 0.773 0.879

1836 14.4 193.2 23.1 4.59 23.4 0.835 0.914

1829 12.5 279.3 31.7 4.59 34.2 0.932 0.966

1831 16.0 98.7 12.8 4.23 11.9 0.606 0.778

1836 15.1 96.6 12.6 4.10 11.7 0.571 0.755

1713 13.2 185.2 22.5 4.07 23.4 0.899 0.948

(a) ϕ25, 50 mm平頭円柱澱み点加熱 qw (b) 衝撃圧 p02

ϕ25 mm: 赤、ϕ50 mm: 黒

図 13: ISASアーク風洞における加熱率・衝撃圧の供試体位置 Lによる変化 [2]
⃝: 実測値 [2]、× : p02 を調整した際の予測値（表 10）
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表 10: ISASアーク風洞における澱み点加熱実測値と推定値との比較
ノズル開き角は 10deg であるが、L >50 mm においては衝撃圧 p02 がほぼ一致する仮想の開き角を設定して予測している
h0 p0 供試体位置 L 仮想のノズル開き角 予測衝撃圧 予測加熱率 (ϕ50mm) 予測加熱率 (ϕ25mm)

, MJ/kg , kPa , mm , deg , kPa , MW/m2 , MW/m2

17 500 100 20 10.9 3.0 4.3

17 500 80 15 21.9 4.3 6.1

17 500 50 10 51.4 6.6 9.3

17 500 25 10 78.2 8.1 11.5
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表 11: アーク風洞気流条件推定への供試体径感度

h0,WT p0,WT ṁ p02,WT qWT Dthroat Dexit Ds Pgas

MJ/kg kPa g/s kPa MW/m2 mm mm mm MW

Case#1:V∞ =15km/s, RFL =0.2m

37 790 117 116.6 20.4 25 75 50 4.32

27.5 1,020 107.3 152.9 19.9 20 60 40 2.95

16.5 1,500 72.6 258.1 20.3 12.5 37.5 25 1.20

Case#6:V∞ =8km/s, RFL =1m

12.5 225 197 8.6 1.0 50 300 200 2.5

11 235 136 9.2 1.0 40 240 160 1.5

9 225 57 8.8 1.0 25 150 100 0.5

Case#7:V∞ =8km/s, RFL =4m

7 720 799 29.6 1.0 50 300 200 5.6

6 750 560 29.8 1.0 40 240 160 3.4

5 765 237 30.1 1.0 25 150 100 1.2

Case#8:V∞ =11km/s, RFL =1m & 4m

35 800 121 15.4 4.0 25 225 150 4.2

31 790 80 15.2 4.0 20 180 120 2.5

24 680 29 14.9 4.0 12.5 112.5 75 0.7

B 供試体径の影響予測
超軌道ミッションへの対応としては熱防護材料評価の観点に特化し供試体径 ≈ ϕ50 mm を想定し（表 4

Case#1）、V∞ =8 km/sの低軌道ミッションへの対応に関しては熱防護系構造を含めた評価のために供試体径
≈ ϕ200 mm（表 7 Case#6, 7）、但し V∞ =11 km/s、qFL ≈4 MW/m2のケースに関しては ϕ150 mmを基準
として（表 7 Case#8）これまで検討してきた。しかし想定する供試体径が直接的に設備規模の要求につなが
ることから、ダウンサイズの方向で供試体径の持つ感度を調べておく必要がある。そこで、それぞれのケース
に関して供試体径を 0.8倍、0.5倍とした場合の検討を行い、その感度を確認した。ノズル出口径は供試体径
の 1.5倍のものとした結果を表 11及び図 14に示す。供試体径を小さくすることで、必要とされる風洞総エン
タルピーは低くなり、Ds = ϕ25 mmに至っては h0,WT ≈24MJ/kgを実現すればよいことが分かった。作動ガ
ス流量も供試体径と共に変化し、Ds = ϕ25 mmにおいては Case7の状況においても 240 g/sの流量を確保す
ればよいことが分かる。作動ガスエネルギー流量 Pgas は ϕ50 mmにおいては最大 4.3MJ/kg（変換効率 25%

と仮定すると消費電力は 17 MW)、ϕ40 mmにおいては最大 3.0MJ/kg（変換効率 25%と仮定すると消費電力
は 12 MW)、ϕ25 mmにおいては最大 1.2MJ/kg（変換効率 25%と仮定すると消費電力は 4.8 MW) との結果
を得た。

供試体径 ϕ50 mmの場合、加熱率及び衝撃圧を合致させる手法では、超軌道ミッション (V∞ ≤15km/s)に対
応するために風洞総エンタルピー h0,WT ≤60MJ/kgが必要であり実現性が低いと考え候補から排除していた
が、供試体径を上記の検討の様に ϕ25 mm程度まで考慮する場合には改めて検討を行う必要があると考えた。
そこで、表 4下段において検討した結果と同様の加熱率・衝撃圧としつつヒータ内圧 p0,WT を 1 MPa以下の
範囲で高Mach数化のためスロート径をDthroat=18 mmとして再推定し、そのノズル形状の相似縮小したノ
ズルを用いて供試体径の影響を確認することとした。表 12に示される結果の通り、V∞ =12 km/sのケースで
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図 14: 供試体径変化に伴う、必要な風洞総エンタルピー、作動ガス流量の変化
Case#1∼#8 は表 11 で示されるケースを、Case#1’∼（灰色シンボル）は表 12 で示されるケースを表す

は、要求される h0,WT ≈40 MJ/kgであるため、技術的にも十分対応可能な領域であることがわかった。更に
その際の作動ガス流量も 13∼15 g/sと比較的少量であるため、設備に投入すべき電力も 2 MW程度と予測さ
れる（エネルギー変換効率を 25 %と仮定）。V∞ =15 km/sのケースでは h0,WT ≤50 MJ/kgが必要とされる
ことが分かるが、上述の V∞ =12 km/sへの対応気流において空気の窒素による希釈能力を確保さえすれば 2.3

節で示される ‘安全側’の評価は可能であると考えられる。
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表 12: アーク風洞気流条件推定への供試体径感度（加熱率・衝撃圧を合致させる場合）

h0,WT p0,WT ṁ p02,WT qWT Dthroat Dexit Ds Pgas

MJ/kg kPa g/s kPa MW/m2 mm mm mm MW

Case#1’:V∞ =15km/s, RFL =0.2m

66 320 15.2 23.9 20.1 18 75 50 1.0

62 325 10.9 24.2 19.6 14.4 60 40 0.67

54 335 5.11 24.1 20.3 9 37.5 25 0.28

Case#2’:V∞ =15km/s, RFL =1.0m

64.5 375 18.4 27.9 20.4 18 75 50 1.19

60.5 380 13.2 27.8 20.1 14.4 60 40 0.80

51 385 6.2 27.5 20.2 9 37.5 25 0.32

Case#3’:V∞ =12km/s, RFL =0.2m

51.5 710 45.1 54.1 20.3 18 75 50 2.3

47 700 30.5 54.1 20.2 14.4 60 40 1.4

37 700 13.4 53.4 19.6 9 37.5 25 0.50

Case#4’:V∞ =12km/s, RFL =1.0m

49 780 51.5 59.7 20.0 18 75 50 2.5

45 780 34.8 60.8 20.3 14.4 60 40 1.6

35 770 15.1 59.8 19.7 9 37.5 25 0.53
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