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宇宙輸送系におけるプラズマと電波の干渉問題
Interaction between Plasma and Radio Wave in Space Transportation System
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宇宙輸送・航行における弱電離プラズマと通信電波との干渉に注目し，運用上の問題となる通信途絶（ブ
ラックアウト）現象に関する研究について解説する．数値流体力学と電波伝播解析を組み合わせ，プラズマによ
る電波の減衰及び反射現象を定量的に評価する．本手法を用いた例として，希薄流効果を考慮した固体ロケット
モータのプラズマプルームによる電波減衰予測，及び極超音速飛行体における機体形状のブラックアウトに対す
る影響評価について紹介する．
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1. はじめに
プラズマ中の電磁波の伝搬は，プラズマ計測の分野では
無衝突プラズマの仮定の下，カットオフ周波数の観点から
整理され，電子数密度の非接触診断手法として確立されて
いる．類似のプラズマ-電磁波の干渉現象は，地球を往還す
る宇宙輸送系においても発生する．図 1にこれらの模式図
を示す．固体燃料ロケットモータにおいては，排気プルー
ム（高温ガス噴流）は弱電離プラズマであり，飛行中の通
信に使用される電波と干渉し，電波の減衰や乱れを引き起
こす．この現象はブラックアウト（blackout）もしくは国
内では噴煙損失と呼ばれている．欧州 Vegaロケットの初
回の打ち上げ [2]や日本のM-Vロケットにおいて，ロケッ
トから地上への送信データ（テレメトリ）の受信が途絶え
る事象や，地上レーダーによるロケットの追跡ができなく
なる事象（レーダーロックオフ）が確認されている [3]．固
体ロケットにおけるこの問題は，地上局の増設，衛星通信
の併用，またはロケットの姿勢角の制限により，電波の経
路を確保することで干渉を抑制し解決できる．しかしなが
ら，これらの手法はいずれも設備増加に伴うコスト増や，
輸送能力（可搬重量）の低下を招く．
上記のような通信途絶は再突入体などの極超音速飛行時
にも見られる．機体前方に生じる離脱衝撃波は強い空力加
熱を生じ，これにより空気が電離する．衝撃層内のプラズ
マに機体が包まれることによってこれもまたブラックアウ
トを引き起こす．米国 Artemis計画の Orion宇宙船の再突
入では 2度の途絶が発生しており [4]，この通信途絶は極
超音速飛行体設計において空力性能や熱防護に加えて考慮
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ときに,通信が途絶．
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干渉．

図 1 固体ロケットの排気プルームと電波干渉の模式図（左）[1]
と極超音速飛行時のプラズマと電波干渉の模式図（右）．

すべき事項の一つである．通信途絶は宇宙輸送において安
全性を担保するうえでの課題であり，本解説では数値解析
による固体ロケット噴煙における減衰予測手法の開発を中
心に，極超音速飛行時のブラックアウト解消に向けた取り
組みについても解説する．
1.1 プラズマ-通信波干渉
対象とするプラズマの圧力は十分に高く電子-重粒子の

衝突の影響を無視できない．そこで，以下の仮定のもと一
様プラズマ中を進行する電磁波との干渉を考える [5]．i)電
子は空間電荷力のみを通じて相互作用する．ii)イオンと中
性粒子を電子が衝突しながら通過する静止した連続体と考
える．iii) 冷たいプラズマを仮定し，熱的粒子運動は無視
する（電子の熱速度は光速よりもはるかに小さい）．iv) 磁
場は存在しない．このとき，プラズマの誘電率 ε̇pr は，電
子の運動方程式とMaxwell方程式より，Drudeモデルに基
づく分散性媒質として以下で表される．
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ε̇pr = 1− ωp
2

ω (ω − jνe)
(1)

ここで ωは電波の角周波数，ωpは電子プラズマ周波数，
νe は電子-中性粒子の衝突周波数である．ωp, νe はそれぞ
れ電子数密度 ne，電気素量 e，電子質量 me，真空の誘電
率 ε0，Boltzmann定数 kB，化学種 j の数密度 nj，化学種
j と電子の衝突断面積 Qej を用いてそれぞれ次のように表
される．

ωp =

√
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meε0
(2)
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j
njQej

√
8kBTe

πme
(3)

電波減衰をプラズマが存在するときの受信電界 Eと，存
在しないときの電界 E0の比と定義する．このとき，厚さ d

の一様プラズマ中を一方向に伝搬する電波の減衰は，真空
中の光速 c，減衰係数（index of attenuation）χを用いて，

E

E0
= exp

(
−ωd

c
χ

)
(4)

と表される．よって，プラズマが厚いほど，または減衰係
数 χ が大きいほど，減衰は大きくなる．χ は以下で表さ
れる．
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したがって，一定の厚さのプラズマ層を通過する際，プ
ラズマ周波数が大きく，電子-重粒子衝突周波数が小さく，
電波の周波数が低いほど，減衰が大きくなる．
1.2 固体ロケット噴煙による電波干渉
固体モータの噴煙プラズマは，固体推進剤中に不純物と
して含まれるナトリウムやカリウムなどの電離しやすい元
素に由来している．固体ロケット噴煙と電波の干渉は，ロ
ケット運用の最適化のため米国によって 1960年代より研
究が行われきた [6–8]．日本においても前述のM-Vロケッ
トにおける受信途絶をきっかけに研究が加速され，燃焼時
のプラズマ密度計測や燃焼モデルの構築のほか，プラズマ
プルームと電波の相互作用の基礎物理を理解するために，
固体ロケットモータの地上燃焼試験を通した調査が行わ
れ，電波はプルームを透過，反射または回折し伝搬するこ
とが示された [9]．

Navier-Stokes（NS）方程式に基づくComputational Fluid
Dynamics（CFD）によるプラズマ流解析と，Drude分散モ
デルを考慮した Finite-Difference Time-Domain（FDTD）
法による電磁界解析によって，地上燃焼試験結果が正確に
再現された [10,11]．次節で計算の詳細を示す．更に同計算
手法を実際にM-Vロケット 7号機第 2段のフライト時の

図 2 M-V 7号機第 3段での電波減衰 [13]．

電波減衰に適用した [12]．減衰は機体軸とアンテナ方向の
なす角度であるルックアングル（図 1左，α）で整理され，
数値解析による各角度での減衰と，飛行中の角度変更に伴
う減衰の変化が非常によく一致することが確認された．一
方で，NS方程式の適用が適当でないとされる高度 100 km
を超えるような高高度の希薄流領域では，図 2に示すよう
にプルームの膨張が過小評価され正確な予測ができないこ
とが認められた [13]．そこで，これを踏まえた希薄度によ
る補正を施すことで，イプシロンロケットでの電波減衰の
事前予測に成功した．希薄流効果を適切に考慮することで
精度向上を図ることができると考えられ，3節においてこ
の課題解決に向けた筆者らの取り組みを紹介する．
1.3 極超音速飛行時のブラックアウト
超音速飛行時のブラックアウトについては，1950年代の
米国初の有人宇宙飛行計画である Mercury計画の頃より
認識され，研究が開始された．Apollo有人月面ミッション
の時代には，NASA が Radio Attenuation Measurements
（RAM）プログラムと呼ばれるフライト実験を行い，極超
音速飛行中のプラズマを静電プローブやマイクロ波反射計
を使用し計測した [14]．これらから得られたデータは衝撃
風洞などの地上施設で得られた実験結果と併せて使用さ
れ，高温空気の化学反応モデル構築や検証に現在も使用さ
れている [15,16]．前述したように減衰は主に電子数密度に
依存するため，電波経路の電子数密度を低下させることに
よって電波減衰を抑制できる．同フライト実験では水や電
子クエンチ剤としてフルオロカーボンをプラズマ流に注入
することでブラックアウトを解消する試みも行われ，電波
の減衰抑制に有効であることが確認された [17]．その後の
NASA Space Shuttleでは再突入時の迎え角が大きく，機
体上面にプラズマの薄い領域を設けることができたこと，
及び TDRS (Tracking and Data Relay Satellite)による中
継を使用したことから地上との間ではブラックアウトは生
じるものの大きな障害とはならなかった．
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の減衰抑制に有効であることが確認された [17]．その後の
NASA Space Shuttleでは再突入時の迎え角が大きく，機
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一方近年，極超音速輸送の気運の高まりを受け，研究対
象として再び注目されており，種々のブラックアウト解
消への取り組みが行われている [18]．一部を紹介すると，
Kimら [19, 20] や Zhengら [21]は電磁界印加によって荷
電粒子を操作することによって，Miyashita ら [22, 23] は
冷たい空気ジェットを注入することによってそれぞれプ
ラズマの少ない領域を作り出すことを提案している．ま
た，機体表面に触媒性の材料を使用し，再結合を促すこと
によるプラズマの減少も提案されている [24]．通信周波数
についても従来のギガヘルツ帯以外の使用も検討されてお
り，Ouyangら [25]はテラヘルツ帯の高周波の導入による
低減衰の通信を数値解析結果に基づいて提案している．い
ずれの手法もペイロードの圧迫，空力加熱の増加，地上設
備の制限等から有望な解決手段とはなっていない．今後耐
熱材料や通信等の周辺技術の発展とともに検討が進むもの
と考えられる．本解説の 4節では，将来の極超音速輸送機
への採用を想定し，空力特性（揚抗比）の向上を意図した
シャープ形状の機体の飛行について，筆者らが実施した電
波減衰評価の概略を示す．5節では本論文の内容を総括し，
今後の展望を述べる．

2. CFD-FDTD連成スキーム
流れの特性速度に対し，電波伝播の速度は圧倒的に速
く，また電波のエネルギーに対して対象とする流れ場のエ
ネルギーは圧倒的に大きい．したがって，CFDの結果から
プラズマ諸量（プラズマ周波数 ωp，電子衝突周波数 νe）を
計算し，それを FDTDの入力とする One-way couplingで
現象を捉えることができ，電波の減衰評価が可能である．
FDTDはプラズマの周波数分散性を考慮するため Recur-
sive Convolution（RC）法を用いた所謂 Frequency Depen-
dent FDTD（(FD)2TD）法が使用される．本説では主に
固体ロケット噴煙の減衰予測を中心とし計算手法を示す．
2.1 Navier–Stokes方程式に基づく CFD
流体は圧縮性 NS 方程式に基づいて計算され，エネル
ギー，運動量保存と各化学種の質量保存が考慮される．流
れの組成は化学反応によって系の中で変化する．この化学
的非平衡流を考慮するため，修正 Arrhenius式に基づく反
応速度定数によって，各化学種に生成項が与えられる．前
方反応速度定数 kf は，

kf = AT η exp

(
− Ea

RT

)
(6)

で与えられる．ここで，Aは頻度因子，Ea は活性化エ
ネルギー，Rは気体定数，η は温度指数 (temperature ex-
ponent)である．A, η,Ea は対象とする電離を含む化学素
反応毎に指定される．後方反応速度定数 kb は一般に前方
速度定数を反応の平衡定数Keq で除した値が使用される．
次に飛行中における排気プルームの流体解析の詳細を説
明する．図 3に計算領域を示す．図の下辺には対称軸が設
定され，二次元軸対称モデルとなっている．図の左辺に示
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図 3 排気プルームの流体解析領域 [13]．

えられる．燃焼室は曲面で単純化してモデル化されてお
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Reynolds平均モデルを使用する．
2.2 Frequency Dependent FDTD

FDTD法は Yee [27]によって開発された Maxwell方程
式の差分解法である．式 (7), (8)に示す Faradayの法則と
Ampèreの法則を電界，磁界の格子を半セルサイズずらし
て配置し，直交スタッガード格子を使用した Yeeのアルゴ
リムを用いて，電界と磁界を半ステップごとに時間発展的
に計算する．

∇ ×E = −∂B

∂t
(7)

∇ ×H = −∂D

∂t
+ J (8)

1節で示した通り，プラズマは周波数分散性を持つこと
から，FDTD 上でこれを扱うためには RC 法の導入が必
要となる．複素比誘電率は周波数が無限大のときの誘電率
ε̇∞ と周波数領域における電気比感受率 χ̇(ω)を用いて以
下のように表される．

ε̇r(ω) = ε̇∞ + χ̇(ω) (9)

電気変位D(t)と電界E(t)の関係は，畳み込み積分を用
いて記述される．ここでは周波数領域の逆フーリエ変換で
ある時間領域の感受率を用いる．負の時間における電界値
はゼロとすると，電気変位D(t)は，

D(t) = ε0ε∞E(t) + ε0

∫ t

0
χ(τ)E(t− τ)dτ (10)

となる．周波数分散性を考慮するためにはこの畳み込みを
計算する必要があるが，計算機のメモリの都合上不可能で
ある．そこで RC法を導入する．あるタイムステップ数 n

での電界 En は以下の式群に示すように，半ステップ前の
磁界Hn−1/2，1ステップ前の電界 En−1 とタイムステッ
プ幅∆tと帰納的集積関数Φを用いて与えられる．
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これにより，帰納的に畳み込み積分を計算し，プラズマ
中の電界の挙動を FDTD 法で捉えることが可能となる．
次にロケット噴煙における FDTD解析領域を図 4に示す．
CFDの結果から入力されたプラズマ場は，各 FDTDノー
ドへ幾何平均をとって入力される．プルーム計算は軸対
称計算であるが，FDTDは 2次元で実施する．このため，
CFDは軸を含むある断面を考えていることになる．なお，
本研究の電波減衰予測では，3次元，2次元で大きな差異
がないことが確認されている [12]．計算領域の四辺を囲む
境界では電磁波の反射を防ぐため，Berenger [28] による
Perfectly Matched Layer（PML）などの吸収境界が使用さ
れる．ロケット機体表面に相当する部分にアンテナ（給電
点）が配置される．方位角 φごとでプラズマを考慮したと
きの電界 Ė(φ)とプラズマを考慮しないときの電界 Ė0(φ)

の強度比をとることで，プラズマによる減衰を評価するこ
とができる．

dB(φ) = 20 log10

∣∣∣Ė(φ)
∣∣∣∣∣∣Ė0(φ)
∣∣∣

(15)

3. 希薄流効果の影響
3.1 希薄流効果を考慮したプラズマ流計算
流れの連続体仮定が成り立たない，すなわち流れの特性
長 Lと平均自由行程 λの比である Knudsen数 Kn = λ/L

が 1超える場合，NS方程式に基づく CFDは正しい解を与
えない．そのような分子衝突の比較的少ない流れの場合，
代表粒子を使用し，分子の移動と衝突を計算する Direct
Simulation Monte Carlo（DSMC）法などの Boltzmann方
程式に基づく手法が必要となる．そこで，100 kmを超え

図 5 Hybrid NS-DSMCと化学反応再計算の概念図 [29]．

る高高度でのプルームの挙動を正確に解くため，NS方程
式に基づく CFD と希薄流領域の DSMC を組み合わせる
カップリング手法，Hybrid NS-DSMC計算を導入し，高
高度フライトでの電波減衰予測を試みた．図 5に希薄プラ
ズマ計算の模式図を示す．計算は主に①NS方程式による
CFD計算，②DSMC法による希薄領域計算，③流線ごと
での化学反応の再計算，の 3ステップに分けられる．
①　NS方程式による CFD計算

NS方程式に基づく方法では希薄流を正確に解くことが
できないが，ノズル出口近傍の十分に密度が高い領域には
適用できる．そこで，希薄領域では現実とは異なる誤った
流れ場の解が得られること，この流れ場は後に示すDSMC
による計算で上書きされることを前提として，考慮するべ
き全解析領域において NS方程式による CFD解析を行う．
その後希薄度を計算することで連続体領域と希薄領域の境
界を設定する．希薄度を評価する基準はいくつか提案され
ているが，ここでは Garcia [30]による B パラメータを使
用する．Bは流れの物理量の勾配の大きさを代表し，ノズ
ル近傍の連続流に近い領域ほど小さい値をとる．過去の研
究で B = 0.1以上の領域を希薄とみなせば十分とされてお
り，今回は B = 0.01等値線を境界と定めた．求められた
希薄/連続領域の境界にそって NS方程式の解のうち温度，
速度，及び各化学種の密度の値を抽出する．
②　DSMC法による希薄領域計算

DSMC法の計算は B パラメータで定めた境界より下流
の希薄領域のみで行われる．CFDから抽出された値を用
いて，分布関数を取得し，セグメントに分割した境界上
で代表粒子を生成する．境界面での流れは超音速のため，
DSMCの結果は CFD領域に影響を与えないと考えられ，
一方向のカップリングによって計算が可能である．DSMC
ソフトウェアにはオープンソースコード SPARTAを使用
する [31]．
この NS方程式と DSMCのカップリングはマイクロノ

ズルを用いた低圧窒素流実験 [32]を対象に検証がなされ
た．この実験はドイツ航空宇宙センター（DLR）Göttingen
高真空噴流試験施設（STG-CT）にて行われた．実験では
図 6に示すようにマイクロノズルからの噴流を Patterson
プローブを用いて温度と圧力を測定し，ルックアングル
θ ごとにノズル内部と計測点の数密度比である粒子束比
（flux ratio）で評価された．実験の結果と同条件における
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図 6 DLR STG-CTでの実験における Pattersonプローブ計測．

図 7 ルックアングルごとの粒子束比．

NS，Hybrid NS-DSMCの計算結果 [33]を図 7に示す．NS
のみでは低ルックアングルで粒子束比が低下しており，噴
流の拡散角度が過小評価されていることがわかる．対して
Hybrid NS-DSMCでは粒子束比も実験結果と一致してお
り，拡散角度が NSのみの結果と比較してより大きい．以
上から Hybrid手法の妥当性及び有用性が示された．

DSMC法では複数の分子を代表粒子で代表する都合上，
微量化学種を含めたすべて化学種の挙動を計算すること
は，計算機の性能上不可能である．このため，固体ロケッ
の排気プルームの計算では主要な化学種のみを考慮し希薄
な流れの挙動を取得する．つまり，電子についてはここで
は計算に含まれない．なお，DSMC で計算する領域では
衝突が少なく，化学反応の影響は小さいことが確認されて
いる．
③　流線ごとでの化学反応の計算

NS-DSMCによる流速場，密度場が得られた一方，電子
などの微量化学種の組成（モル分率）やプラズマ特性の
詳細は取得できていない．よって，NS-DSMCの解を使用
して微量種の化学反応を後処理で再計算する．再計算に
は Boccelli ら [34] によって提案された化学反応計算ソル

バ LARSENを使用することが Chartonら [29]によって提
案された．本ソルバでは流線に沿った混合物の物理量（密
度，流速，温度，化学種組成）を抽出した上で，流線上の
各化学種の質量保存及びエネルギー保存を満たしつつ，温
度と化学種組成を反応速度論によって各ノードにおいて逐
次的に再計算する．保存則の基準として流線の開始点での
質量密度，化学種組成，温度を参照する．微量な化学種の
反応が流れのエンタルピへ及ぼす影響は小さいことから，
混合化学種の数値粒子を十分にとることで，計算精度を一
定に保つことができる．再計算によって詳細な化学反応を
考慮でき，電子を含む比較的微量な粒子についてもその数
密度を取得することができ，減衰計算に使用することがで
きる．
3.2 希薄流効果を考慮した電波減衰予測
希薄流効果を考慮したプルーム解析手法をM-Vロケッ

ト 7 号機 3 段のフライトに適用し，電波減衰予測を行っ
た．固体モータはM34bであり，燃焼室圧力は 5.6 MPaで
ある．高度 183 kmの飛行条件で大気圧，温度はそれぞれ
1× 10−4 Pa，800 K，飛行マッハ数は 10.4，Knudsen数は
450である．減衰は S-bandを対象に評価された．電波減
衰の評価で使用した 4ケースを表１に示す．

Case iは実フライトで得られた減衰結果である．Case ii
は従来得られていた NS のみで算出されており [13]，計
算を安定させるため高度 100 km に相当する大気圧で計
算を行っている．Case iiiは NSにて強制的に実高度であ
る 183 km を解いたもの，Case iv は希薄効果を考慮した
Hybrid NS-DSMC及び化学反応再計算を実施したもので
ある [35]．
まず，Case iiiと Case ivでの流れを比較する．図 8に

密度場の分布を示す．プルームの中心軸付近では目立った
差異は見られない．一方で，Hybrid NS-DSMCにおいて
は，プルームによって機体の前方付近まで大気より高い密
度場が形成されており，バックフローと呼ばれる軽量の分
子がプルームから機体前方側に押し返される現象が取得さ
れた．これにより電子もより膨張することが推測される．

Case ivについて FDTDによって電波減衰を計算した際
の電場分布を図 9に示す．図は電場を最大値（給電点での
値）で規格化しデシベルで表示している．プルーム領域で
は電波はプラズマによって反射，減衰し，機体後方へは到
達していないことが確認できる．また，解析領域の下流端
部付近を見ると，プルームによる電波の反射や回折に伴う
干渉縞が確認できる．この現象はフライトでも確認されて
いる．
次に図 10 にすべてのケースの電波減衰の結果を示す．

Case iiiと Case ivを比較すると希薄流効果を組み込むこ
とによって，Case ivではより大きなルックアングルで減
衰が開始し，かつ減衰勾配も大きい．これは図 6 に見ら
れたようにプルームがより広く膨張したためと考えられ，
本手法で期待された効果である．その一方で，得られた
減衰の挙動はフライトとは完全には一致しなかった．同
じ NS による CFD のみでプルーム計算を行った Case ii
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表 1 高高度プルーム減衰データと解析ケース．
Case (i) (ii) (iii) (iv)

Method
Flight
data

NS
High Pamb

NS
Hybrid NS
-DSMC

Pamb 10−4 Pa 0.04Pa 10−4 Pa 10−4 Pa
Altitude 183 km 100 km 183 km 183 km

図 8 Hybrid NS-DSMCと NSのみの密度場比較．

Plume region

Feed point
Vehicle

図 9 FDTDで取得された電界分布．

と Case iiiを比較すると減衰開始のルックアングルと勾配
が一致していないほか，低ルックアングル部分での干渉
縞が Case iiiのほうが小さいことがわかる．この差異は電
子密度の算出法や乱流と化学反応の相互作用（turbulent
chemistry interaction）のモデル取り扱いが異なることな
どが要因と考えられるが，現在調査を進めている．

図 10 数値解析による減衰結果とフライトデータ．

図 11 鈍頭機体形状のパラメータ定義．

表 2 鈍頭機体形状のパラメータ設定．
Rn[mm] L [mm] xant [mm]

152 1295 974.1
100 1565.9 1177.9
50 1832.2 1378.2
10 2047.8 1540.1

4. 極超音速飛行体周囲プラズマとの電波干渉
ここでは極超音速飛行における CFD-FDTDを用いたプ

ラズマ-電波干渉による電波減衰評価の例として，将来輸
送機にて想定されるシャープ形状に関する調査を紹介す
る．シャープ形状は空力特性の向上のみならず，Steiger
ら [36]によってよどみ領域で電子生成量を減少できるこ
とからブラックアウト緩和に望ましいことが示されてい
た．これを踏まえ，機体をシャープにすることによって
変化した電子数密度やプラズマ層厚さが電波伝播へ及ぼ
す影響を CFD-FDTD計算で評価した．極超音速飛行実験
機 RAM-CII [14]の鈍頭機体形状とフライト条件を参照す
る．鈍頭機体を定義するパラメータとして，図 11に示す
ように，ノーズ半径 Rn，機体の半角 θと機体全長 Lを定
義する．半角（θ = 9◦）と機体体積を固定値として，ノー
ズ半径 Rn を Rn = 152mm（RAM-CII機体のノーズサイ
ズ）から減少させた際の電波減衰への影響を調査した．そ
の際，アンテナ位置は機体全長 Lとアンテナ位置 xant の
比率を一定に保つ制約を設けた．解析した 4つのノーズ半
径における，これらのパラメータを表 2に示す．飛行高度
は 61 kmで温度，圧力はそれぞれ 244 K，19.5 Pa，マッハ
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表 1 高高度プルーム減衰データと解析ケース．
Case (i) (ii) (iii) (iv)
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Flight
data
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High Pamb

NS
Hybrid NS
-DSMC

Pamb 10−4 Pa 0.04Pa 10−4 Pa 10−4 Pa
Altitude 183 km 100 km 183 km 183 km

図 8 Hybrid NS-DSMCと NSのみの密度場比較．

Plume region

Feed point
Vehicle

図 9 FDTDで取得された電界分布．
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Near the stagnation point

Vehicle

図 12 Rn = 100mmでの電子数密度場．

数は 24.4である．
極超音速の流れの場合も圧縮性 NS方程式による CFD-

FDTDのアプローチを使用することが可能である．一方で
ロケット噴煙の場合とは異なり，衝撃波において加熱され
た数万ケルビンの空気では，化学反応のみならず，分子の
回転・振動運動などの内部エネルギー励起の影響を無視で
きず，熱化学的非平衡流となる．そのため，エネルギー保存
則を考慮する際，内部エネルギー保存則を考慮する．広く
使用されている並進-回転温度，振動-電子-電子励起温度が
等しいとみなす Parkによる 2温度モデルを採用する [16]．
振動エネルギーの緩和には補正された Millikan-White モ
デルを使用する [15]．粘性係数，拡散係数はGuptaのモデ
ル [37]を使用した．化学反応は式 (6)の修正 Arrhenius式
で考慮されるが，反応に応じて，並進温度または電子温度
を参照温度として使用する [38]．機体表面において，イオ
ンが完全に再結合すると仮定し，イオンと電子モルの分率
を 0に固定している．壁面温度は 1200 Kとした．
まず CFDの結果について，図 12に Rn = 100mmでの

電子数密度の分布を示す．衝撃波背後で解離及び電離反応
によって高い電子数密度の領域が形成され，これを起点に
下流の衝撃層内でもプラズマの存在が確認できる．次に各
計算条件における電子数密度分布の比較を図 13 に示す．
ここで電子数密度は，各位置 x において機体壁に対して
法線方向の電子数密度分布を取得し，その法線上の最大値
をプロットしている．これにより RAM-CIIのフライトで
取得された電子数密度と，RAM-CIIに相当する計算結果
（Rn = 152mm）を直接比較することができる．同図に示
す RAM-CIIのフライト実験結果 [39]と Rn = 152mmの
計算結果がよく一致しており，プラズマ計算の妥当性が確
認された．よどみ領域で生じた電子は，移流に伴う膨張，
再結合により減少する．よどみ点（x = 0）での最大電子
数密度は，ノーズ半径間で大きな差は見られないものの，
生成される電子の絶対数はノーズが小さいほど少ないた
め，ノーズが小さい場合は下流で電子密度が急激に低下し
ている．
次に FDTD の計算結果を示す．ここでは C-band

（5.8 GHz）の電波減衰の計算を行った．図 14 に Rn =
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図 13 壁面法線方向の最大電子数密度の x 方向分布の比較と
RAM-CII（Rn = 152mmに相当）の計測データ．

図 14 Rn = 100mm, C-bandでの電界分布（上は給電点近傍の拡
大図）．

100mmでの電界分布を示す．給電点で与えられた電界は，
機体壁の法線方向にはプラズマ層内を減衰しつつも透過す
る．一方，機体壁に沿った方向にはプラズマの存在により
進行が妨げられていることが拡大図から確認できる．最後
にノーズ半径ごとの電波減衰の比較を図 15に示す．270度
がアンテナ配置側（図 14下方側）である．方位角の依存性
は認められるが，ノーズを小さくし，機体をシャープにす
るほど，電波の減衰は抑制されると捉えることができる．
Rn = 100mm，152mm ではこの関係が一部逆になってい
る部分もみられ，単調なノーズ半径-減衰の関係とはなら
なかった．すなわち，ノーズ半径に対し単調に電波減衰が
変化するわけではなく，電波同士の干渉も含めた評価が必
要と言える．以上から，実際の機体設計におけるノーズサ
イズ設定では，空力特性や空力加熱に加えて，電波伝播の
特性も設計パラメータとして考慮すべきであり，その設計
指針の一端が示された．
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図 15 C-band（5.8 GHz）での各方位角の電波減衰．

5. まとめと今後の展望
地上と宇宙空間を往還する宇宙輸送系におけるプラズ
マ-電波の干渉問題に焦点をあて，CFD，DSMCを用いた
プラズマ流体計算，及びこの計算結果を用いた FDTDに
よる電磁界計算の手法を紹介し，これらを希薄流中を飛行
するロケット噴煙による電波干渉，極超音速飛行体のブ
ラックアウト問題に適用した結果の一部を示した．
未だ十分な解析精度が得られていない部分もあり，特に

DSMC計算においては化学反応再計算を施さなければな
らない点を課題と捉え，現在，DSMCのスキームの発展に
よる微量化学種である電子の予測精度向上にも米，仏との
国際協力の下で取り組んでいる．今後も宇宙輸送系の発展
と高信頼化への貢献をめざし，プラズマ物理に立脚した研
究を推進していきたいと考えている．
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