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1．は じめに

　 エ ア ロ キャ プ チ ャ を 目的 と した宇 宙機 の 設計 をす る際 には、数

値的手 法 に よ る宇宙機 の 空 力特 性予測 が 有用 で あ る。そ こで 本研

究で は、連 続流 領域 を極超 当速 で飛 行す る宇剛 幾の 空力特 性を高

精度に 見積もる数値流体力学 （CFD ）手法 の 開発 を 目指す。その

第 段 階 と して、AS −202 ア ポ ロ カ プセ ル 全機周 りの 流れ の 3 次元

CFD 解析 し、空 力係数の フ ライ トデー
タ の 再 現 を試み る。エ ア ロ

キ ャ プチ ャ に おい て 宇宙機は 比較的密度の 低い 極超音速で 飛行す

るため、空力特 性に影 響を与 え得 る熱 化学非 平衡現 象
CU
を考 慮す

る必 要が ある。こ の 熱 化学非 平衡 解析 が本研 究の 目的で あ るが、

本稿 で は 非粘 性凍結 流れ を仮 定 した予備 計算 の 結果 を示 す、．

3 ．数値計算手 法

本研 究で は、プ リズ ム 格子 を用 い た ce11−vertex 有限 体積法 を用 い

る。時間積分に は 2段 階 の 2 次精度Runge−Kutta陽解法を 用 い る。

5 ．まとめ

　 ア ポ ロ カ プ セ ル 全機周 りの 流れ を 3 次 元解 祈 し、空 力特性 を予

測 し た。得 られ た 揚力係数 CL、抗力係 数 CD、お よ び 揚抗比 IYD

を飛行 デ
ー

タ と比較 し た とこ ろ、どの 特 吐も過 大評価 して い た、t

今後、熱化学 非平衡 を考慮 した解析 を行 な い 、熱化 学非 平衡 性が

空 力特性に与 え る影響を調ぺ る 予 定で あ る u
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4 ．計算条件

　AS202 飛行試験 に お け る 大気圏突入 開始 か ら 4900秒 後の軌道

点 で の 飛行 条作を選 ん tiO）。11
−
1流速度 は 4．5　km 〆s、キ流 密度 は 7．21

× 104kg ！m3 で あ る。こ の ときの 飛行高度は約 50　km で 、主流温

度は 180K とした．：迎 え角 は 18．5　deg であ る

L 〆D 0．334 0．285 0，32
CD 1．422 1，3 128

CL 0．477 0．37 O．41

4 ．結果 及び考察

　本計算に よ り、得られ た 流れ 場の 様 子 を図 ユ に 示 す。機体 表面

に圧 力分布 を、空間 に温度分布 を示す。表面の 圧 力分布か ら、気

機 体前 画 下 方に圧 力が 高 く淀み 点 とな っ て い る とこ ろが み られ る。

衝撃波背 後の 並 進 温度 は お お よそ 12，000　K 程 度で あ る。機体後方

で は 、機 体の 肩 か ら後流側 に発 達 して い る剪断 層が集 中す る とこ

に 温農
．
が 高い とこ とが み られ る。こ の 剪断層 と機体に 囲まれ た領

域 は再循 環領域 とな っ て お り、榎雑 な温度 分布 が見 られた。

　　計算 に よ り得 られ た 表 面圧 力 分布 か ら揚 力係 数 CL、抗 力係 数

CD 、お よび 揚抗比 UD を 剿 IIIした ｛［自：を 表 1 に示 鵡 比 較の た め 、
飛行データ及び 風洞データ も表 中に示すc どの 値 におい て も、本

研 究 で 得られ た値は 飛行データを 】脇 以上 上 回 っ て い る。こ の 原

因 と して 、計算が 完全 に 収 束 して い な い こ と、お よ び、機 体 ヒ流

側 の 計算領域 が衝撃 波萬餬鯉 ［〕雅を捕 らえ るの に 1一分 で な か っ た ・／

能性などが あげられ る。こ れ らの 課題 は、今後改善す る予定で あ

る。
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Fig．　1　Pressure　distribution　on 　由e　body　surfaoc 　and 　trang．latienal

tempertdlure　distributionsjn　various 　cruss　sectiong．・
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