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The supersonic flow over a flexible parachute system is investigated using computational analysis. The oscillation of 

the fore shock of the canopy and the periodical deformation of the canopy called “canopy area oscillation” were 

observed in the experiment at ISAS/JAXA. It is the purpose of this study to simulate these oscillations as seen in 

experiments. We utilize Computational Fluid Dynamics (CFD) to investigate the flow around parachute and 

Computational Structure Dynamics (CSD) to interpret the consequent deformation of the canopy. The deformation of 

the flexible canopy was calculated with the mass-spring-damper (MSD) model. These two calculations are coupled 

together by the Immersed Boundary (IB) method. The simulation was tested at Mach 2. In this fluid-structure coupling 

simulation, flow interaction between the wake generated by the capsule and the shock in front of canopy was observed. 

Deformation of canopy is also calculated, and compared with experimental results. 

 

 

１．Introduction 

超音速パラシュートは火星などの惑星探査の際，ランディング

ミッションにおいて減速装置として用いられる．パラシュートは

シンプルでコンパクトに格納できるため大気中での減速装置とし

てとても有用であるが，火星などの惑星探査においては空気密度

がとても低いため，パラシュートは地球上とは異なり超音速での

展開を行う．そのためパラシュートまわりの流れやキャノピーの

変形の様子は地球上とは異なり，安全に運用するためには超音速

でのパラシュートの挙動に関する調査が必要である． 

超音速パラシュートに関しては，1960年代から数多くの実験的

研究が行われてきた．その結果，パラシュートのキャノピーが膨

張や収縮を繰り返すような変形（この現象は “canopy area 

oscillation” と呼ばれる．）などが風洞実験によって確認されている
(1)．文献（1）では，Disc-Gap-Band パラシュートについて実験を

行い，サスペンションラインによって乱された流れがキャノピー

の変形の要因のひとつであると述べられている． 

しかしながら，超音速パラシュートが用いられる火星などは，

地球上とは環境が大きく異なるため，実際のパラシュート使用時

の条件を実験で再現することは難しい．一方でCFDによる解析は

実際の条件を再現することが可能である．Karagiozis らは 

Disk-Gap-Band パラシュートについての計算を行い，カプセルの

ウェイクとキャノピー前方の衝撃波の干渉がキャノピーの変形の

要因だと述べている(2)．しかし超音速パラシュートについては流

体現象とパラシュートの変形についての解析や検証例は少ない． 

 

この研究の目的は，CFDとパラシュート構造の連成計算によっ

て超音速パラシュートまわりの非定常な流れ場の解析を行い，パ

ラシュート前方の衝撃波の振動などの流体現象と，”canopy area 

oscillation”と呼ばれるキャノピーの収縮や膨張などの変形の関係

について調べることである．また超音速風洞を使った実験

ISAS/JAXAにて行われており，実験結果と数値計算を比較するこ

とが本研究の目的である． 

 

これまでの研究により，二次元での計算においてこのような

Shock/wake interaction によりキャノピー前方の衝撃波の振動が観

測されている．よって本計算では，実現象をより再現した三次元

のモデルを用いて解析を行い，キャノピーの振動が見られるか，

また二次元のモデルでは見られなかったキャノピーの周期的な変

形が見られるかを解析する． 

 

２．Method of Simulation 

A. Simulation Model 

 超音速風洞を用いた実験を模擬した三次元モデルについての計

算が行われた．計算モデルを Fig.1 に示す．モデルは柔軟なキャ

ノピーと剛体のカプセルから成っており，それらがサスペンショ

ンラインによって繋がれている．本計算ではサスペンションライ

ンはカプセルとキャノピーを構造的につなぐものとのみ考え，サ

スペンションラインと流体の干渉は考慮しない。カプセルは球形

でキャノピーの初期形状は半球殻とした．また緒元をTable.1に示

す。 

 
Figure1. 計算モデル 
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Table.1. Simulation Model 

 D [mm] d [mm] L [mm] 

Case A,B 50 4 100 
 

 

 キャノピーの変形に関しては，MSD モデルにより厚さ0.1[mm]

のナイロンを模擬している．またサスペンションラインは10本と

した。  

 

B. Numerical method 

1) Fluid Calculation 

 圧縮性Navier-Stokes方程式が数値的に計算されている．方程式

は直交構造格子によって離散化され，有限体積法で計算されてい

る．非粘性流束は SHUS(3) によって評価され，MUSCL(4) で高次

精度化されている．制限関数にはVan Albada flux limiterを用いた．

粘性流束は2次の中心差分によって評価される．乱流モデルにつ

いては本計算では乱流モデルを用いない計算（Case A）とDES(8)

を用いた計算（Case B）を行った．時間発展は 3 次の TVD 

Runge-Kutta scheme(5) によって行われている．この解法は衝撃波

を伴う非定常現象をよく捕らえられるといわれており，Xueらは，

剛体パラシュートを用いた試験と計算がよく一致することを確認

した(7)． 

 

2) MSD model 

 キャノピーの変形の計算には，Mass-Spring-Damper (MSD) モデ

ルを用いた．この方法ではまずキャノピーを Figure.2. に示すよ

うに格子で分割し，その節点に質点を配置する．それらの質点を

ばね・ダンパで結合することによってキャノピーを模擬する．各

質点の運動については，マス・ばね・ダンパ系の運動方程式とな

るので，それを時間発展することによってキャノピーの運動を再

現する．またキャノピーに流体から及ぼされる力としては表面圧

力を考える．計算に用いられる質点の質量や，連結に用いられる

ばねのばね定数は，キャノピーの密度，厚さ，ヤング率などから

算出される． 

Flexible 

Canopy 

Mass Nodes 

Tension of 

suspension line 
 

Figure 2. Mass nodes on the canopy 

  

本計算で用いられた，各質点のネットワークをFigure 3に示す．

また各質点の運動方程式を式(1)に示す．ここでm, kは上述の各質

点の質量とバネ定数である．P は表面力で本計算では物体表面の

圧力，またGは体積力（本計算では 0）である．Cm，Cnは計算

を安定させるための人工的なダンパであり，小さい値を用いる． 
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Nは各質点とつながっている質点の数であり，面内では4または

8，キャノピーの端では3または5，サスペンションラインは斜め

のバネがつながっている質点とつながっておりNは6である．ま

た頂点では全方向とつながり N は 90 である．総質点数は 32400

（Figure2で上下方向90×周方向360）とした．本計算ではサスペ

ンションラインの計算にもMSDモデルを用いた． 

 時間発展については4段階のルンゲ・クッタ法を用いた． 

    
Figure 3. Two ways to connect between neighboring nodes 

 

3) Immersed Boundary method 

 流体計算とキャノピーの構造計算は Immersed Boundary (IB)法

によって連成されている．IB法では物体表面の移動に合わせて流

体計算で物体表面の境界条件を与えるセルを変化させていく

（Figure.4）．IB法では物体が大きく変形するような流れ場を取り

扱うことが可能である．本研究では弱連成による計算を行った． 

 

Figure 4. Immersed Boundary method 

 

C. Computational condition 

 計算にはシングルブロックの直交格子をベースとした構造格子

を用いた．計算格子をFigure.5に示す．格子点数は5000000（125

×125×320）で，流体計算については三次元領域分割によって，

MPI並列化を行った．また計算条件はTable.2に示す．これは名古

屋大学の超音速風洞を模擬した条件である． 

 本計算では，乱流モデルを用いないケース（Case A）とDESを

用いたケース（Case B）についてシミュレーションを行い，乱流

モデルの影響についても調査した． 

 

Table.2. Free stream condition used in this simulation 

M∞ Re P0 P∞ T0 

2.0 2.04×107 m-1 166 kPa 21.0 kPa 298 K 
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Figure 5. Computational grid 

 

３．Experimental results to be compared with this simulation. 

 超音速風洞での実験も ISAS/JAXA にておいて行われた．実験

ではキャノピー前方の衝撃波の振動や，”canopy area oscillation” が

観測された (Figure 7)．実験模型ではキャノピーに接続されたサス

ペンションラインはライザーにつながれている（Figure.6）．サス

ペンションラインとライザーの長さはそれぞれ50 mm, 40 mm, 初

期のキャノピー直径は 70 mm, ゴア数は 12 である．試験条件を

Table.3に示す． 

 

Table.3. Free stream condition in the experiment 

M∞ Re P0 P∞ T0 

2.0 1.63×107 m-1 132 kPa 17.0 kPa 297 K 
 

 

 

Figure 6. Experiment model 

 Figure 7はCanopy area oscillationの一例を示している．キャノピ

ー前方の衝撃波が前方の擾乱によって乱され上流側に移動し，そ

の結果キャノピー内部の圧力が下がりキャノピーは収縮する．収

縮後は衝撃波がキャノピーに近づくためキャノピー内部の圧力が

上がり膨張する．このように流れ場とキャノピーの運動が連成し

た現象が観測された． 

 

Figure 7. Schlieren image of experiment 

 

４．Results and Discussions 

A. Flow structure around a supersonic parachute 

 超音速パラシュートの流れ場は2通りの構造をとりうる．一つ

はFigure 8に示すもので，“reconstruction flow”と呼ばれる．図中の

コンターは中心断面のマッハ数分布で，ここではDESを用いた計

算の結果を示す．これは超音速パラシュート周りの基本的な流れ

場で，キャノピー前方に比較的強い衝撃波が生成されキャノピー

内部が高い圧力となるため，大きな抗力係数が得られ，また形状

も安定に保たれやすい．Figure 8の状態ではCDは約0.88であった．

もう一つの構造はFigure 9に示すもので，“separation flow”と呼ば

れる．これはTrailing distance (Figure 1のx) が短い場合や，キャノ

ピー前方の衝撃波がカプセルウェイクと大きく干渉して衝撃波が

カプセルウェイクの亜音速領域まで到達した場合などにみられる

流れ場で，キャノピー前方に衝撃波がない状態である．この場合

キャノピー内部の圧力は低く，CDは約 0.23 と抗力も小さい．ま

たキャノピー内部の圧力が低いため，キャノピーがつぶれるなど

の変形を起こしやすく不安定な現象がみられる． 

 この二つの流れ場を決定する最大の要素はTrailing distance xで

あるが，シミュレーションにおいては計算格子などの影響による

カプセルウェイクの解像度や，CFDスキームなどの解法にも大き

く影響されるため，シミュレーションにおいては注意する必要が

ある． 

 

Figure 8-1. Reconstruction flow （マッハ数分布） 
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Figure 8-2. Reconstruction flowの流れ場の構造 

 

 

Figure 9-1. Separation flow （マッハ数分布） 

 
Figure 9-2. Separation flowの流れ場の構造 

 

B. Unsteady dynamics around supersonic parachute system 

 ここでは超音速パラシュートに関する非定常な現象について述

べる．本計算では乱流モデルを用いないケース（Case A）とDES

を用いたケース（Case B）についてシミュレーションを行った． 

 

 はじめにCase Aについての結果を示す．Figure 10-12はキャノ

ピーの様子とパラシュート周りの流れ場（中心断面の密度分布）

であり，Figure 13は抗力の時間履歴である．CDはサスペンション

ラインにかかる力から算出された抗力係数（基準面積は初期形状

の投影面積で一定値）で Fp はキャノピー表面の圧力の面積分の

投影であり瞬間のキャノピーにかかる力の目安である．Figure 10

にみられるようにこの形状では基本的にreconstruction flowとなる．

またキャノピー前方の衝撃波がカプセルウェイクによって乱され

主流方向に振動する様子が見られた．衝撃波の振動によるキャノ

ピーまわりの圧力の変動によってキャノピーの形状や抗力も変動

する様子が観測された．このキャノピーの振動もまた流れ場を変

動させる要因となり，全体の変動現象が増幅される可能性がある．

Figure 13の高周波の振動はこのキャノピー前方の衝撃波とキャノ

ピーの形状振動を示している．またこのような変動現象によりキ

ャノピーの横方向への力が発生し，Figure 11のような横方向への

運動を引き起こした．さらにキャノピー前方の衝撃波の振動が大

きく，カプセルウェイクの亜音速部分まで到達するような場合に

は，大きな canopy area oscillationが観測された．Figure 12はその

様子を示している．キャノピー前方の衝撃波がカプセル近くまで

到達すると，衝撃波が消滅して separation flow となる．このとき

キャノピー内部の圧力は下がり抗力も低下する（Figure 13で t =30 

ms 付近で大きく抗力が下がっている様子が見られる）．キャノピ

ー内部が低圧となるためキャノピーは形状を保てず収縮した．キ

ャノピーがしぼむと再びキャノピー前方に衝撃波が発生しキャノ

ピー内部の圧力が上昇しキャノピーは膨らみ元の形状に戻った．

この一連の現象を canopy area oscillationといい，実験でも同様の現

象が見られた（Figure 7）．ただし実験においては本計算では考慮

していないサスペンションラインと衝撃波の干渉があるため，こ

の canopy area oscillationが定量的に正確かどうかは検討する必要

がある． 

 抗力の大きさについては実験に比べてやや大きな値となった

（実験では0.4程度）．これはキャノピーの空気の透過率などの違

いによるものであると考えられる． 

 

 

Figure 10. Case A (no model) での流れ場（密度分布） 

 

 

Figure 11. キャノピーの横方向への運動の様子 
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Figure 12. Canopy area oscillation の様子 

 

 

Figure 13. 抗力の時間履歴 (Case A) 

 

次にCase Bの結果をFigure14-15に示す．DESを用いた計算で

も reconstruction flowとなったが，このケースではキャノピー前方

の衝撃波の振動が弱く，そのためキャノピーの変形も小さく非常

に安定な状態となった．これにより乱流モデルの影響によりパラ

シュートの非定常現象は大きく影響を受けることが分かった．こ

れまでの研究で shock/wake interaction の起こる位置での格子密度

が衝撃波の変動に大きくかかわることが分かっていたが，同様に

乱流モデルについても十分検討する必要があると分かる．ただし

本計算については Figure 8-1 で見られるようにカプセルウェイク

がぼやけた状態になっており，格子数が足りていない可能性があ

る．そのためカプセル後流の格子数についても十分注意して検討

する必要がある． 

 また衝撃波の振動などの流れ場の変動とキャノピーの変形は相

互に作用している．そのため MSD モデルのパラメータも全体の

現象に大きな影響を与えるため，十分に注意する必要がある． 

 

 

Figure 14. Case B (DESl) での流れ場（密度分布） 

 

 

Figure 15. 抗力の時間履歴 (Case B) 

 

５．Conclusion 

 カプセルを含む超音速でのパラシュートの流体・構造連成シミ

ュレーションを行い，流れ場の構造としては reconstruction flowと

separation flowの二つの構造が見られ，また大きな違いがあること

が分かった． 

 パラシュートの非定常現象に関しては，Case Aではキャノピー

前方の衝撃波とカプセルウェイクの干渉による衝撃波の振動やカ

プセルの変形が観測された．またそれらの変動によりキャノピー

の横方向の運動も起こった．衝撃波の変動が大きな場合には実験

でも観測されたような canopy area oscillationも見られた．一方で

DESを用いたケース（Case B）では衝撃波やキャノピーの振動は

非常に弱いものとなった．これはカプセルウェイクと衝撃波の干

渉はカプセルウェイクの状態に大きく影響を受けるため，乱流モ

デルを変えたことにより違う現象となったと考えられる．ただし

本計算では計算格子がDES や LES を用いる計算には格子数が足

りなく，カプセルウェイクが十分に解像できていない可能性があ

り今後検証する必要がある．またキャノピーの MSD モデルのパ

ラメータも非定常な変動に大きく影響を及ぼすため気を付ける必

要がある． 
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 パラシュートの非定常現象はこのように様々な要因の影響を受

けることが分かったため，今後はそのような要因によりパラシュ

ートに関する現象がどのような影響を受けるかを解析していく予

定である． 
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