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極超音速飛行体の表面は、厳しい空力加熱に曝され、高温となることが知られている。この時、機体表面が滑ら

かではなく、cavityと呼ばれる凹面を有すると、cavityまわりの局所的流れ場に起因して壁面への強い加熱がスポ
ット的に発生し、機体の損傷、破損を引き起こす可能性がある。そのため、極超音速で飛行する機体の安全性や再

使用性を考える上において、cavityが引き起こす壁面への加熱の影響を明らかにし、現象の理解と設計へ反映する
ことは重要な課題である。cavityによる局所加熱の研究の多くは２次元形状に対してのものであり、実際にあるよ
うな３次元形状に対するものは少ない。ここでは、ベースとなる本体形状として、最も基本的な平板模型を、３次

元形状の典型として円形キャビティを考え、その直径や深さを変えた模型を作製し、極超音速風洞でマッハ７の実

験を行った。シュリーレン法やオイルフローによる可視化に加え、感温塗料による表面温度分布の時間変化測定を

行った。図１はベークライトで作成し、発光色素に rhodamin-Bを塗布した実験模型の写真である。感温塗料は励
起光に対する発光量が物体の温度に依存することを利用したもので、表面温度分布の時間変化を数値的に処理する

ことで表面加熱率分布を求めることができる（図２）。円形 cavity後縁に特徴的な加熱分布が発生しているのがわ
かる。そのパターンは、円形キャビティの直径と深さの比でおおよそ分類できることがわかった。オイルフローの

パターンから平板から円形 cavityに入った流れは、再度、内部からわき出して行く様子などが観察された。 
	
 

	
 	
 	
 	
 	
 	
 	
 	
 	
  

	
 図１	
 感温塗料を塗布した実験模型（下が上流）	
 	
 図２	
 円形 cavityまわりの加熱率分布の例（左が上流） 
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