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第 1章

序論

1.1 本研究の目的

近年，極超音速航空機 (hypぞrsonicairplane)・宇宙往還機(肘rospaceplanりなど

が経験する極超音速飛行およびその技術に対する現実的な関心が世界的に高まってき

ている.米国においては，現在，実質上世界で唯一の定期的な運用が行われているロ

ケット打上げ型有人有翼宇宙往還機である NASACNational Aeronalltics and Space 

Administration)のスペースシャトル CSpaceShllulりがあるが，次世代宇宙往還機

としてより野心的な，地上からの離着陸，地球周回軌道上までの加速，大気圏再突入

が可能な再使用型輸送実験機X-:B[l] (図l.1参照)が検討されている.大気圏内にお

ける大量高速輸送を目的とした極超音速輸送機 (hypersonictransport， HST)や完

全再使用型宇宙往還機などの次世代型極超音速機に対する?主気力学的な技術は，複雑

化する機体形状，大気圏中で高 !¥Iach数まで加速し，巡航が可能な推進機能の保有な

どの点で従来の航空機やスペースシャトルなどより進んだものが要求されるため，米

欧においては精力的な研究・開発が行われている.わが国においても，宇宙開発事業

団のロケット打 tげ型無人有翼宇宙往還機 HOPE(H-lI Orbiting Plane)計画，航空

宇宙技術研究所のエアロスペースプレーン構想がある.これらの開発を脱んだ軌道再

突入実験 COrbitalReentry ExperilllCnt. OHEX)や極超音速飛行実験 CHypぞ1・SOJlIC

F1ight Experill1Pnt， H'{FLEX)による大気圏再突入に際する空力データの取得がほ

ぼ成功樫に行われ，今後の研究・開発にはずみをつけたことは記憶に新しい.

極超青速域における飛行を実現するための空気力学 l二の究極的な課題の一つは，合



理的な空力性能を確保した l二で・の， 5jRjJ加熱が抑えられる機体形状の設計であろう.

多機能な次世代塑極超音速機の形状は複雑化せざるを得ず，空力/空力加熱問題は，

先端部の流れ，衝撃波再入射による衝撃波干渉，角部における剥離・再付着など，特

に複雑な流体力学的現象と関連することになる(図1.2参照に したがって，設計に

際しては高度な流体力学的知見が要求されるので，実用的なデータの蓄積のみなら

ず，流れ場そのものの構造や現象の性質を解明するための基礎研究が重要で、あること

は古うまでもない.

極超fT速流れ場については，理論的研究，風洞による実験的研究およびそのための

風洞技術，計測技術などの実験技術的研究が長年行われ，また近年発達の著しい数値

流体力学 (ComputationalFluid Dynamicぉ， CFD)やそれを用いた数値的研究も数

多い.しかしながら，極超音速流れ場特有の基本的現象の理解あるいはその研究を遂

行する仁で派生する実験技術的問題についてさえも多くの課題が残されている.以下

では，本論文で扱う課題，その重要性，研究の目的について，工学的流れ場における

問題との関連を示しつつ簡単に述べる.なお，各課題の分析とそれに基づく対応につ

いては各章緒言で詳細に述べることとする.

1.1.1 極超音速先端流問題

本論文ではやや鈍い先端を有する平板周りの流れ場の問題を扱う.極超青速機体の

構成要素(胴体，翼，推進機空気取入口カウルなど〉の基本形状は鈍頭細長形状であ

るのでこの周りの流れ場は，実際の極超音速機が現れるより以前，極超音速流研究が

始められて以来より今日に至るまでの中心的研究課題である.このうちのいわゆる

先端流問題 Cleadingedge problem)は，先端部における流れ場あるいはその流れ場

が下流にうえる影響の問題を扱うものである.特に極超音速流中では影響領域が下

流側の極めて狭い範囲 (l¥lach円錐あるし、はl¥Iach線の内側)に限られるため，先端

部における流れ場が下流の流れ場に与える影響は支配的である.工学的な面から見

れば，先端部における空力/空力加熱問題の他に，先端部で生じた衝撃波(]f'ading

ぞdgeshock wave)の機体他部への再入射による衝撃波干渉や先端部で影響を受けた

境界層が機体表面上の角部に到達したときに生じる剥離現象などと直接関係している

ので，この問題を避けて機体設計を行うことはできない.さらに，学問的な面でも，

2 



形状を平板に限定した場合で・さえ，その幾何学的単純さに反して先端部の流れ場は物

理的には複雑なものになるので，この先端流問題は多くの技術者，研究者の興味を引

きつけてきた [2]-[29]. 

さて，この流れ場の複雑さは，最も簡略化した形状で‘ある，先端が坪想、的に鋭く，

迎え角がない千板の周りの非粘性流が全く擾舌しを受けないことと.実際の粘性流は平

板表面近傍で強い影響を受けるとともに，先端近傍では衝撃波が生成されることとを

対比すれば容易に想像できる.この粘性流れ場を説明するモデルとして臼己誘導粘

性干渉モデル Cself-Induced vIsco山 i川町actIonmodel[9] [10][22] [26][28][29ト凶l.:~参

照)がある.これはおよそ次のようなものである.

「境界層排除厚さ CbOlllldarylay町 dIspla何Il1cntthIckn何日)の影響によって境界層

外側の非粘性流は実質的に外側に排除される. このとき非粘性流の流線は曲げられ，

よって衝撃波が生成される.衝撃波形状や誘導圧力分布は，この境界層排除厚さを有

効物体(や恥ctIvebody)として，この物体周りの非粘性流についての解析で得られ

る.この誘導圧力分布は次の境界層排除厚さを求める計算に用し、る.この繰り返しに

よって粘性流と非粘性流の干渉が考慮できる.J 

この考え方は分かり易く，事実上は粘性流の理論的モデル構築の際の出発点ともなっ

ている. しかし注意深く考えれば，この説明では現象の順序が逆であることが分か

る.厳密に言えば，衝撃波生成の機構は平板表面上の粘性の影響による流体要素の減

速に伴う[-t:縮過程と関連させるのが適切である.すなわち，この圧縮過程でIE縮波が

生成され，これは周聞に伝播する.さらに，いったん圧縮された流体要素は高温にな

るため(冷却されずかっ問聞に拘束がなければ)膨張する.これによって実質的なピ

ストン効果が周開に与えられることになる.実際の流れ場においてはこれらの現象が

同時に起きており，この結果として衝撃波が生成される.この機構は実は，鈍頭部に

おける衝撃波生成の機構とその肩部背後の膨張過程と流体力学的には同ーのもので

あって，圧縮過程の生じる原因とエントロピ一変化の程度などが異なるだけである.

さてー非粘性流の流線はこのようにして生成された(斜め)衝撃波を通過するので曲

がるのである.また誘導圧力は，先に述べた圧縮一膨張過程にある境界層内の流れと

(斜め)衝撃波背後の流れが互いに影響を及ぼしあい，力学的平衡状態になったとき



の圧力になる.さて，このように先端が用想的に鋭いと考えた平板の場合でーさえ，広

く受け入れられているモデルは.少なくとも物理的モデルとしては正確なものではな

い.この簡単な議論から，先端流問題は流れ場の構造を理解する上で本質的かつ重要

な問題であり，長年研究されてきたにも関わらず，未だ十分に解明されつくしたとは

言えない状況が分かる.

ところでにこの問題を実験的に扱う場合.実際には平板の先端を開想的に鋭くする

ことは不可能で司 したがって先端は鈍い.つまり実際の流れ場の構造あるいは新しい

珂論的モデル構築の際の仮定やその結果の妥当性を実験によって調べるためにはまず

鈍頭性の影響を評価しなければならない.先に述べたような圧縮 膨張過程が衝撃波

生成の機構であるので，たとえ Rf'Vllolds数1が極めて小さい場合であっても有限であ

れば，鈍按性の影響は先端部の流れ場において支配的， したがって下流への影響も支

配的なものと考えられる.多くの文献 [10]-[12][16]-[20]では， ReYllolds数が極めて

小さい場合(例えば 100以下)には先端は実質的には鋭いとされ，鈍頑性の影響は無

悦されている.しかしながら，鈍頭性の影響あるいはそれが無視できることを，少な

くとも実験的に直接に確認している文献はないのである.この理由は簡単で，このよ

うな平板周りの流れ場自体が流体力学的に複雑で，かつ同 sの流れ場にあって，先に

述べたように流体力学的には区別できない過程を作り出す鈍頭性と境界層の影響を厳

密に区別することは事実仁不司能であるからである.しかし流れ場の構造を正確に

理解するためにはこの鈍頭性の問題はやはり避けられない.本論文の第一 4 の日的は，

このように本質的かつ困難な問題である， Revllolds数が有限である場合の桶.超汗述

先端流問題について，従来より進んだ流体力学的知見を実験的に得ることにある.主

として鈍頭性の影響を明らかにすることに重点をおくが，その結果として境界層の影

響はより鮮明に理解できるであろう.また，こうして得られる知見を踏まえつつ，本

流れ場における平板迎え角の影響についても明らかにする.

l先端流問題を扱う場合には，鈍頭性を表す代表的尺度を平板の先端での厚みであるとして Rf'ynolds
数もこれを基準に定義する. したがって理想的に鋭い先端の平板では Reynolds数はりである



1.1.2 可視化技術

1.1.1節で‘述べた先端流問題に関連して，先端部後方にある流れ場における先端部

の流れ場の影響を調べることは工学的に重要である.実際の極超音速飛朔体は先端部

後方に，胴体と推進機 J::翼・尾翼との結合部，操舵l白iなどの角部，および後端部を

必ず有する.これらの領域では，先端部を通過して機体表面上を流れてきた境界層が

流れ込み，流れの剥離・再付着などが生じる場合があり，このとき再付着部では竺力

加熱率が急激に上昇するとともに，機体の姿勢制御効果や推進機性能が損なわれる

[30][31]. このような流れ場に関連して多くの基礎的研究〔例えば，圧縮角部につい

て [31]-[4，5].膨張角部について [40][46]-[5:~]) がなされ，特に数値流体力学によれば

このような流れ場の様子は詳細かっ定量的に得られる. しかしながら，流れ場を支配

するパラメータが多く，普遍的な流れ場のモデル化は困難であるため，未だその詳細

な構造が解明されているとは言えない状況にある.このため，構造解明とともにデー

タの蓄積・データベース化などを目的とする実験の重要性は近年ますます高まってき

ている.

さて，先端部近傍や角部周りにおける複雑な流れ場の構造をより理解するためには

物体表面での情報以外にも流れ場内の情報が不可欠であるが，極超音速流実験におい

てこれらを得ることは一般に非常に難しい.また，これらの流れ場のように流れの圧

縮や膨張が生じる領域においては主流方向速度が大きな変化勾配を(物体表面の法線

方向に対してと同様に主流方向に対しても)もつことが特徴のー一つで¥それゆえ速度

場に関する情報は基本的かつ極めて重要であるにも関わらず，このような実験的情報

はほとんど、見あたらない.これは極超音速流実験による速度場の測定あるいは可視化

が極めて困難なものであるためと考えられる.速度場に関する情報については，例え

ば剥離位置を知るために，表面熱伝達率の測定 [31]-[34][37]-[40] [4:3]-[45] [50]--[52] [54 J. 

表面摩擦の測定 [55].油膜法による表面流線の観察 [31][56Jなどが行われているが，

これらの方法では物体表面での情報しか得られない.流れ場内の速度はプローブ法に

よれば原理的には定量的に得られる [.57Jが，プロープ挿入による乱れの度合いが大

きい，極超音速風洞の気流持続時間は一般に非常に短いので流れ場内でプローブを精

度よく移動させるのに非常な労力を要する，物体表面近傍および剥離領域では精度が

乃



極度に悪化する [54][5.1]などの欠点がある.このようなことから，直感的かつ全体的

に速度場が可視化できる方法の開発は本研究分野における急務である.本論文の第二

の目的は，速度場に関する情報が得られる実験的可視化法を提案し，その有効性を検

討することである.

1.1.3 風洞技術

上記のような基礎的研究とともに実機の開発・設計を効率的に遂行するためにも極

超音速風洞の役割はますます重要になっている [58]. これは，数値流体力学が飛躍的

に進歩した現代においてさえも，最終的にはその結果の妥当性を(たとえ外挿的な方

法になるとしても)実験的に検証しなければならない [59]のが現状であるからであ

る.極超音速風洞には多くの方式がある [60]が，フリーピストン技術などの採用に

より気流の高エンタルビー化が可能である [61]こと，原理，構造が単純であるため

に風洞性能を予測する基礎となる理論 [62][63]が存在すること，短い気流持続時間内

における各種計測技術の進歩 [64]-[67].建設や運転の経済性 [60]などの理由から，現

代においても世界各国で衝撃風洞あるいは極超音速ガンタンネルなど衝撃波管型の

駆動方式のものが用いられている [67]-[76].衝撃風洞については，持続時間の延長，

高エンタルビー化など高性能化に関する研究 [71][77卜[79]が数多く行われてきたが，

一方で装置の大型化などに伴う実験の効率化の必要性のために操作の簡便性が求めら

れている.金属隔膜を用いた従来の衝撃風洞で-は，適切な隔膜破断のための圧力の調

整や隔膜にあらかじめ切りかきをつける [80][81]などの操作性の問題とともに，隔膜

の破片により汚染された気流が，模型，計測機器に損傷を与えることが(特に本論文

における先端流問題を扱うような場合に)実験遂行上切実な問題となる.このような

理由から金属隔膜などの代わりに弁を仕切として用いた無隔膜方式 Cdiaphragmless

type)の風洞が研究・開発されてきた [71]-[76][79] [82]-[88].本研究においても衝撃波

生成のための無隔膜弁(衝撃波弁. shock wave valveとも呼ばれる)を用いた衝撃風

洞の開発を行い，可視化実験に用いている.ところが，無隔膜方式では弁の開口時間

が弁関口のための機構によって異なり [82]. また金属隔膜などの破断時間 [80][81] [89] 

に比べて大きくなるため，衝撃風洞の利点である単純衝撃波管理論 [62]による性能

の予測が困難になる欠点があった.本論文の第三の目的は，関口時聞が有限であると



考えた場合に適用可能な隔膜部流れ(衝撃波管流れ)の理論を提案し，これとともに

風洞性能試験により風洞特性の把握を行うことである.

1.2 本論文の構成と概要

本論文は，極超音速飛朔体周りの粘性流れ場の流体力学的性質についての基礎的知

見を得ることを主な目的としている.

本論文の構成および概要は以下のようになっている.

第 2章衝撃風洞の隔膜部流れの理論

第 3章無隔膜衝撃風洞の特性

第 4章やや鈍い先端を有する平板周りの衝撃波形状の解析

第 5章やや鈍い先端を有する平板周りの極超音速粘性流れ場および衝撃波

第 6章やや鈍い先端を有する平板周りの極超音速粘性流れ場における迎え角の影響

第 7章スパークトレーサ一法による極超音速流れ場の可視化法

第 8章結論

本論文中の風洞実験は神戸大学自然科学研究科において開発した無隔膜衝撃風洞に

て行ったので，便宜 L まずこれに関連する研究を第 2章，第 :j章で述べる.これら

の章における目的は，本論文の主題である極超音速先端流問題の実験的研究を円滑に

行うために，操作性がよく，気流を汚染しない無隔膜衝撃風洞を開発するとともに，

この風洞の特性を理論的および実験的に把握することである.さて，実際の衝撃風洞

においては隔膜あるいは無隔膜のいずれの方式をとる場合でも高圧部と低圧部を仕切

る隔膜2の開口(あるいは破断)に要する時間は有限である.このため，隔膜の関口

は瞬間的であると仮定している衝撃波管単純理論では実在の隔膜部流れ(すなわち衝

撃波管流れ)を表すことができない.第 2章においては，このような実在の衝撃波

2第 2章においては高圧部と低圧部の仕切という慣用的な意味で隔膜という言葉を用いることとし

て.仕切るものが本当の隔膜であるか無隔膜弁であるかの区別は行わない.



管流れに適用可能な，隔膜部において損失を考慮した理論を提案する.この方法を用

いた計算結果を単純理論および文献の実験結果と比較することによりその妥当性を

検証する.また計算結果により，開uの履歴を考慮した場合には単純理論とは異なっ

て，最大衝撃波r..rach数になるまでの先頭衝撃波背後には過渡的で複雑な流れが形成

されることをぷす.また，衝撃波形成距離などの風洞設計上重要な情報が得られるこ

とをぷす.

第:~章では，まず開発を行った無隔膜衝撃風洞の概要について述べる.次に衝撃風

洞としての性能試験として，銃身端への入射衝撃波，風洞貯気状態，風洞試験部気流

についての測定を行った結果について述べる.また，本実験結果と第 2章で述べた理

論計算結果との比較に基づいて，隔膜(あるいは無隔膜弁)開口時聞が有限な場合の

衝撃風洞の特性について議論する.これらによって本衝撃風洞の作動状態，性能を明

らかにする.

第 4章，第 5章，第 6章では，やや鈍い先端を有する平板周りの流れ場における

鈍頭性，境界層，および迎え角の影響を理論的および実験的に明らかにすることを

円的としている.これらの因子が流れ場に与える影響を表す尺度として衝撃波の生

成・形状を選び，主としてこれらへの影響について議論する.まず，第 4章では，第

5章，第 6章における実験結果との比較を行うために，衝撃波形状をプラストウェー

ブ理論 (blast¥¥'ave theory)に基づいて解析する.本理論について，平板迎え角があ

る場合には厳密な解析解が得られないことが知られているが. Chernyi[27]は簡単な

仮定を設けることにより解析解を得ている.本章では，流れ場の様子について検討

し. Chernyiの方法よりも実際の流れへの近似度を高めた場合の解析解を得る.これ

によって鈍頭性と平板迎え角の影響を解析的に明らかにする.

第 5章では，鈍頭性と平板境界層の影響を実験的に明らかにする.平板上での境界

層の成長の影響を排除するために，従来の平板周りの実験とともに同一の Revnolds

数の条件で円柱3に関して実験を行う.すなわち，円柱周りの流れ場は近似的に鈍頭

性の影響のみを表すものと考え，シュリーレン法によって得られたこれらの流れ場の

様子および衝撃波形状を比較する.これによって，従来は鈍頭性の影響がないとされ

ていた極めて小さな Revnolds数の場合でも鈍頭性が衝撃波生成・形状および流れ場

;{このときの Reynolds数は円柱の直径を基準に定義するものとする.
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に与える影響が大きく，平板境界層の影響は三次的なものであることが示される.ま

た，鈍頭平板周りの衝撃波形状が示す相似性と HenlOlds数を小さくしていったと

きのこの相似性からの逸脱の特性と原因について，ブラストウェーブ理論の結果と比

較し考察する.さらに，円柱周りの衝撃波形状についてら相似性に関して同様な

特性があることを示す.

第 6章では，第 5章の結果を踏まえ， Reynolds数および干板迎え角を変化させて.

シュリーレン法による可視化実験を行う.これによって本流れ場における迎え角の影

響を明らかにする.また衝撃波形状について，第 4章で得られたフ事ラストウェーブ座

論の結果と比較することにより，鈍頭性と迎え角の影響の関係を明らかにする.

第 7章では，先端部近傍やその後方にある角部の周りの流れ場なと複雑な極超

音速流れ場の構造についてさらに解明していく上で，速度場の実験的情報の重要性

と欠乏性を鑑みて，まずその可視化法の開発が急務と考えた.そこで第 7章では.可

能性のある方法としてスパークトレーサー法 Cspark-tracertechnique)を試みる.こ

こでは先端部後方にある 2次元角部周りの流れ場の可視化結果を同一実験条件にお

けるシュリーレン法および完全 Navier-Stokes方程式に基づく数値計算の結果と比較

しその有効性について検討する.

第 8章は本論文の結論であり，各章別に研究成果を要約する.

9 



図1.1:X-33概念案(文献 [1]より転載)
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図1.2:極超音速飛知体の空力/空力加熱問題と関連する流体力学的現象
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第 2章

衝撃風洞の隔膜部流れの理論

2.1 緒言

第 l章で‘述べたように，極超音速流研究における風洞関連技術ならびに風洞実験

の重要'性は言を待たない.なかでも，衝撃波管，衝撃風洞およびガンタンネルなど衝

撃波管型の駆動方式をもっ極超音速風洞は，性能その他の面から見て，現在ならびに

将来において最も有用な風洞形式のーっとして確立されており，その役割の重要性は

ますます増大してきている.ところで¥近年，これら衝撃波管型駆動方式の風洞にお

いて，高圧部(貯気槽，銃尾部，駆動部など)と低圧部(銃身部，被駆動部など)を

仕切る隔膜部に無編膜急速開口弁方式が多く採用されている [71J-[76] [79J [82]-[88] . 

この方式の利点は，操作方法が簡便になり実験の高速化が図れることのほか，特に衝

撃波生成を目的として用いた場合には，破断された隔膜の飛散による気流の汚染がな

く，再現性が向ヒすることなどが挙げられる.これらの利点を考慮して，本論文中の

実験においても無隔膜弁方式の衝撃風洞(第 3章参照)を用いている.

さて，従来，衝撃波生成のための隔膜部にはアルミニウムなどの金属膜が用いら

れてきた.これらは実験の都度交換が必要である一方で，理想的(瞬間的〉に破れ

るものとされており(実際には数百psecオーダ-[80][81 ][89]λ 得られる衝撃波の

強さは単純理論 [62]によりかなり精度よく予測される. ー方，無隔膜弁方式では

その開口時間 Cdiaphragmopening till1P)は可変であるとはいえ数 msecオーダー

[7:3J [79J [82J [8:~1 [8EiJ [86Jが限度である.このため衝撃波形成距離 Cshockformation dis-

tance，最大衝撃波l'vIach数が得られる距離 [80][89][90][91Pは金属隔膜の場合よりも

l:~ 



大きくなることが予測されるが，このとき実際の装置において衝撃波を加速するのに

十分な距離が得られなければ，隔膜部初期圧力比(衝撃波管駆動圧力比， diaphragm 

press 11 re ra t ioあるいは dri¥.illgpr円 sur<'ratio) に対して得られるべき最大衝撃波 ~Iach

数が得られない場合が起こりうる.このような隔膜の開日時間が有限であることの影

響については，隔膜関口に伴って隔膜部で段階的(実紅の流れでは連続的)に生成さ

れるlE縮波が衝撃波を加速するものと仮定して， White[89]がー段加速モデルを，生

井ら [91]がそれを拡張した多段加速モデルを提案している.これらの理論で計算さ

れる最大衝撃波l¥1ach数はし、ずれも単純理論による値よりも実験値に近く，また生井

のモデルは衝撃波形成過程における加速現象に対する説明を可能にしているが，隔膜

音[)における段階的(連続的〉圧縮波生成の機構について論じられていないため圧縮波

の伝播経路が計算できず;このため装置設計上重要な情報である衝撃波経路を得るこ

とができない.しかしながら，先に述べた理由から，衝撃波経路および衝撃波背後の

流れの過渡的状態を知ることは重要であり，したがってこれらの理論では実際の風制

性能を予測するのに不卜分であると考えられる.

ところで，隔膜部の開口時間が有限である場合には関口率(ここでは低圧管断面積

に対する隔膜部での流路断面積の比と定義する)は時間的に変化する.よって高圧管

側気体が隔膜部から低圧管内へ流れ出す場合には急拡大部を通過することになる.実

在の流れではこのような場合，エネルギーの損失があり，これは開口率の変化に{、ドっ

て変化することはよく知られている.ここではこのような流れの性質が隔膜部での段

階的(連続的)圧縮波生成の機構に寄与しているのではなし、かと考え，この影響を考

慮した場合の隔膜部流れ(すなわち衝撃波管流れ)について記述する.隔膜の開口が

瞬間的ではなく有限である場合には，衝撃波管内の流れはこの影響を受けるものと考

えられる.

本章では，まず隔膜部における流れの急拡大による損失を考慮、した衝撃波管理論を

提案する.これをもちいて開口過程を考慮、した衝撃波管流れを計算することにより，

衝撃波経路および最大衝撃波 Mach数到達までの流れの過渡的状態を明らかにすると

ともに，風洞設計上有用な隔膜開口時間と衝撃波を加速するのに十分な低圧管長さと

の関係が求められることを示す.
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2.2 基礎式

関口過程における損失を考慮するために，まず隔膜部での損失を考慮した衝撃波管

流れの基礎式を導く.流れは準 l次元的で・あるとして，隔膜古[)の形状は，図:2.1に示

すようなオリフィス形状と考える.座標系および流れの各領域を去す;記号ーを閃:2.1に

ぷす.ここでは隔膜部損失の影響を知ることが11的であるので¥気体は完全気体と仮

定し(すなわち比熱比ゥはー定)，管岐 1--の境界)爵の影響は無制する.また，'，石川i符の

長さ {Rは卜分に長いものとし，高1t:管端で反射される膨張波の影響は無視する.

隔膜の関口に伴って，区間 R-Aでは膨張波がJt:_じる.これにより次式が成り ¥"r.つ.

た=(ご)手1=(1 +ヰ~Jl..\) ヰさ了 (2.1 ) 

ここで 0，pは各々気流の局所音速，圧力であり，添字は衝撃波管内の各部を去す.

記号 M は高圧管側気体(あるいは駆動気体， ltj'気槽気体)の比熱比である.また 11

を流速とすれば気流のl¥lach数.11'ま

.11二三
α 

(2.2) 

で定義される.区間 A-Bでは開C)と同時に定常流れが確立されるものとする.そ

して縮流部人← λ'-B'では損失がなく，急拡大部 B'-Bにおいて損失が生じるも

のとすれば，次の連続の式，エネルギ一保存エに運動量保存式が成り -ιつ.

ρ:¥'IIA，Ao二 ρHIIHA(ト

υAFI a ヴR IJAF IIRIa ウH PP" ウR ム]i
一一一一一一 一 一
2 ゥR-Iρ)¥' 2 ウR- 1 (JB ウR- 1 (JR 

ρRIiBIAp一 ρB'tiBFZAw=lJB，Aw-lJB441+lJB，f(Ati-J1BF).

(Ln 

(2.1 ) 

(2.5 ) 

ただし， ρは気流の密度，添字 A'は隔膜部上流で流管断面積が低圧管断面積 /¥0iこ等

しくなる部分を表す.式 (2.5)は急拡大部 B'-Bに対する運動量保存式で， IJB，Fは隔

膜の F流側表面jAo - AB'に作用する平均圧力である.ここすは非圧縮性流れの場合

にしばしば用いられる

1'8'二]JB' (2.6 ) 
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を仮定する.式 (2.6)を (2..5)に代入，整理して，

司 Aw
PB'UB'~ チ:...- + PB' =ρBllBゐ+PB 

L'り

(2.7) 

となる.また，式 (2.4)の右辺第 3項は損失を表す項である.流管断面積の等しい領

域 A'とBにおいて，非圧縮性流れでは単位質量あたりの運動エネルギーが保存され

ることが知られているが，ここでもこれが成り立っと仮定すれば，

ムP= ]JA' -Ps 

となる.さて，式 (2.3)，(2.4)， (2.8)およびポ =γ(p/ρ)の関係を用いれば，

だ=(岩r=(なr
が得られる.一方，式 (2.3)，(2.7)およびポ =γ(p/ρ)の関係より

Ho  lI.nl 、 llDI

土ニ=ヴRMA，(MB'ーニ -MA，)+~ 
PA' ¥ aA' / PA' 

(2.8) 

(2.9 ) 

(2.10) 

である.ここでさきの区間 A-A' -B'に対する仮定により，次式が成立する.

竺主=生r~十 (γR -l)MA'~1 示手打
MA Au L 2 + (ヴR - 1 )MA ~ J 

PA' ( αA'\ 者~ r2十(γR一 l)MA2ldh
PA

一
¥αA) -l2+(ウR-1)M'A，

2 J 
--

竺B' 竺旦r~+(γR 一 l)MB~1 ~告
J1A AB' L 2 + (ヴR - l)MA

:l J 

生~ -(竺:¥をさT_ r 2十(刊一 1)A1A21dh
]JA 一¥αA) -l 2十 (γR-1)MB，2 J 

および

生~ = Au r ~+(刊 -l)MBJlfη
MA' AB' L 2 + (γR -1)A1A/ J 

立ー/竺:¥争 _r~+(γR -l)MA，21dh 
PA'

一
¥αA') -l2+(γR -1)MB，

2 J 

(2.11) 

(2.12) 

(2.13) 

(2.14) 

(2.15 ) 

(2.16) 

よって (2.10)に(2.16)を用いればPB/PA'はMA" lvfB'の関数として表すことができ

る.区間 B-Cについては，次のような場合分けが必要である.すなわち .¥1B，< 1 

の場合には.
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一一
比
一
泊

一一
C

一
B

α
一
α

一一
C

一
B

P
L
P
a
 

(2.17 ) 

であり A1B'二 lのときには

E三 /αc¥者計 r 2+ hR -l)MB1 て主計
PB ¥αB) l 2十 (γR-1)九人J

が成り立つ.さらに，関口に伴って生成される衝撃波の前後 D-Eにおいては

(2.18) 

UO 2 ( ， r 1¥ 
一一=一一一一i凡主 F 一一一一 1+ M ... ， 

αEγE十l¥A1sE)ι
(2.19 ) 

po 

PE 

2γE.MsE
2 

- (γE -1) 

γE + 1 
(2.20 ) 

が成り立つ.ここで， 百は計算の対象によってづりあるいはウR をとるが，これに

ついては後ほど述べる.衝撃波 Mach数.¥1sEは，領域 E内を伝播する衝撃波速度を

UsEとすれば次式で定義されるものとする.

Mor< = UsE - UE -sE -一一一一一一一一.
αE 

(2.21 ) 

以上が計算に必要な流れの基礎式であり，これらを接触面条件 UO/IlC および

PO/PC二 1を含む次の式に適用すればよい.すなわち，

PR PR PA PA' PB po 
(2.22) 

PE PA PA' PB pc PE 

Uc UOαEαRαAαA'αB 
)¥1c =一一=一一一一一一 一一一一

αcαEαRαAαA'αBαc 
(2.2:3 ) 

である.よって与えられた初期条件PR/PE.句 /αEに対して，式(2.22)に(2.1).(2.10). 

(2.12). (2.18). (2.20) を用いることにより未知数 MA • .WA，. J1B，. JWc. M，弓Eの関係

が得られ，また，式 (2.23)に(2.1). (2.9). (2.12). (2.18). (2.19)を用いることによ

り未知数 MA • M.A，l. MB • Mc. .MsEの関係が得られる.これら 2式の関係と (2.11). 

(2.13). (2.15)および隔膜部の流れの条件に応じて (2.17)あるいは (2.18)の 6式が，

未知数 MA • MA，. MB'. MB • Mc. MsEを定めるために連立されるべき式である.
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2.3 開口の履歴を考慮した計算

fiiJ節で、述べた)/(tで，低JE管側の条件を刊二づ1}O 111-:二 110二(). /11-:二1'0. (/E二IlO

として凶接.あるImr!ギノlw/Auに対して計算を行った結果の例を凶 2.2. 2.:~ に示

す.ここで，添'j:の{}は隔膜が閉じられている状態、における低正管側気体(あるいは

試験気体，被駆動気体)の初期条件を去すものとする. 1><1 rj 1では. liij節の.¥1sEは _¥1，

で表され，これを単純理論 [62]による衝撃波 :¥laclt数.¥1st hで無i欠)C化してある.さ

て' これは理想想、的に破れる隔膜とともに隔膜部近f傍労に控釘1宇失夫をJ生j↓七じる制縮rJ/小i卜、〈22

つ衝撃t波皮管流れとなる.このような流れは例えば，衝撃波管型やガンタンネルJ\~~ (た

だし，この場合は質量を有する接触面iとなる〕の極超託速風ilnJなどの，衝撃波管引

の駆動)j式をもっ風洞において，持続時間の減少を避けるために千j子L板(戸、rforat川 l

platf'あるいは orificf'platf') [!--.l2]がJiJし、られた場合に実現される流れである.このJI-

算結果より AB，/Auが小さい場合には，縮小急拡大部の損失により .11討は理論値に較

べて小さくなり • Aw/Ao二lで理論値に s 致する.よって有孔板をJHし、るなど縮小

急拡大部を隔膜近傍に設ける場合には，この点が配慮されなければならない.

一方，隔膜が，瞬間的ではなく，有限の開口時間のもとに，閉じられた状態から連

続的に閉口してし、く場合には，隔膜の関口率を時間の関数として与え，前節の領域 E

には，最初の関口(初期間口)時には通常の初期条件(添字 0)について計算を行い，

それ以降については，それまでの開口過程により形成された流れの条件を汗Jl、れば

よい.よって，比熱比古は初期間口時以外は刊に置き換えられる.さて，ここで

無次元時間 1= t/人.を定義しておく.ただし，んを隔膜により閉じられた状態かふ

全開になるまでに要する時間(開口時間)とし，時間 iの原点を隔膜が聞き始めた時

刻にとる.ここでは隔膜の関口率を次式で与える.

ノ'1tミ μ 、
0三t三l のとき主=1 -cos[引

1 < l のとき生=1 
n.o 

実際には関口は連続的であるが，計算 i二で、は無次元時間ステソプ

ムt
6.1二一一
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を卜分小さくすれば夫際の流れに近つくものと与えられる.

隔一膜部について以上のような計簡を逐次行い.中年'~E fI !l線法をf)f則すればIHJ r 1過f'1[

において損失を身慮した衝撃波予;流れを計1草することができるが. ここでは情'jqtに

次のような方法でr計算を行う.ここで後の便宜 1-.，各1m;;欠l乙Il.ylHJステ、ソプの!lUの間 II

動作により断面積が増加することを開r1ステップと呼ぶことにする.さて，初期間 rI 

ステップ時に生成された衝撃波は試験え体Jjlをい揺するか.これはそれ以降の1mr 1ス

テップ時に隔膜部に生成された衝撃波により追いつかれて加速され.先立員衝撃波手形

成するものと考えられる.また各開 r1 ステップII.~:には接触 1mが生成さオしこれもまた

それ以降に生成された衝撃波の「渉を受ける.ところで初期間uステップII.ft二小成さ

れる衝撃波以外はー隔膜部において生成される衝撃波はその波1ft]でのJI:}J比が i科皮

となり，これはほぼ等エントロビー的なlF縮波と考えてもよい.またこのILy，IliJ叫に

生じる接触面の前後における温度比も l科度となる.これらは今IriJの計慌の鮎県で

も確認しており妥当であると考えられる.よって，これらのU:縮被と持触rilIの|二砂は

無視した. しかしながら初期間口ステップ時に生成される按触而とそれ以降の開L1ス

テップ時に生成される任縮波の F~Þについては， この接接.触rfl而f両"ul耐前日而n後麦でj品温L品u皮支丈. さらに

的には駆動気体と試験気体が異なると考えられるのでで、比熱比勺が異なるためにその

「捗渉ζは無視でで.きない[仰9似3判J.よつて' この影響については考慮、した. さらに初期間r1ス

テップ時には初期条件によっては低圧管内に膨張扇が生成されるが，この経路はLL紺i

波との干渉時に影響されないものと仮定する.各|二渉時に生成される反射波および怯

触面は，それ以降の流れには影響を与えないものとする[リIJ.以上のような似定のも

とに先頭衝撃波の伝播経路，強さなどを含めた流れ場の状態について計算することが

できる.

2.4 計算結果および考察

以仁のようにして求めた先頭衝撃波 :¥[ach数 1人を閃:2.:2， :2.:)に示す.本計算に

おける無次兄時間ステップはム1= 1000である.ただし低圧管の長さんは先JijJ

衝撃波を加速するのに十分に長いものとして， .¥1，の値は，ある開口率 AB，/Aoにお

いて隔膜部に生成された圧

“可υ
ー



各圧力比に対して，ある関口率において.¥1長の値が不連続となっているのは，不連続

の前の :¥1sが平担にプロットされている部分に対応する開口率の時に生成された圧縮

波群が先頭衝撃波への到達前に収赦しているためで-ある.このように開口の履歴にお

いて損失を考慮した計算では，先頭衝撃波背後の流れは過渡的で非常に複雑なもの

となっていることがわかる.さらに関口率が，この不連続な跳びが牛&じる値より大き

くなると，履歴を考慮したものの方が， しないものより M只が大きくなる.さらに開

口率が lで，圧力比が大きな場合(およそ PR/PO三1000程度)には M弓は明らかに

;¥1sthよりも大きくなっている.これらの傾向は，有限の隔膜開口時間のもとでは圧

縮波による段階的な先頭衝撃波の加速を考慮しているためと考えられる [89][91]. さ

らに関口率がlに対する本計算結果を Whiteによる実験結果 [89]と比較する(図 2.4，

2..5 ) .ただし実験結果に対応させるために断面積比は AR/Ao= 1..51として計算

を行った.きわめて高い圧力比では実験値の方がし 1ずれの理論値よりも大きくなる傾

向がみられるが，これは Whiteにより，接触面での気体の混合が原因であると定性

的に説明されている(付録 A参照).このことを考慮すれば，これらはよく一致して

いる.

関口の履歴を考慮すれば，ある初期条件に対して得られる最大衝撃波Mach数 .¥1smax

は開口率が lとなるときに生成される圧縮波が先頭衝撃波に追いついたときに得ら

れる1が，実際には低圧管の長さんを無限に長くとることはできない.よって実際に

得られる最大の衝撃波 Mach数は，隔膜の開口時間んと低圧管の長さんによって制

限を受ける.図 2.6， 2.7に開口率が lのときに生成される圧縮波が到達するまでの

(すなわち理論上の衝撃波形成距離Xfまでの)先頭衝撃波経路の計算例を示す.図中，

横軸は無次元距離X/U，吋ltv，縦軸は無次元時間 t/tvであり，Usth Msthα。は単純理

論による衝撃波の速度である.これらの図で単純理論による計算例は単にその経路を

表すだけである.そして図 2.8， 2.9は衝撃波形成距離 Xfまでの各位置 X/んht、に

おける先頭衝撃波 Mach数 Msの値，図 2.10， 2.11は各初期圧力比 PR/POに対する無

次元衝撃波形成距離 Xf/Usthtvを示したものである.さて，111smaxを得るためには，

ある与えられた関口時間 tvに対して，んはこれらの図で示される Xfの値より大き

l開口率が 1となるときに生成される圧縮波が先頭衝撃波に追いついた位置が理論上の衝撃波形成
距離Xfである.
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くとればよい. しかし計算では .¥1討はそれより短い距離でほぼ .¥1smaxに漸近してい

る(図 2.札 2.9参照〕ことを考慮すれば，この値よりある程度小さくとるほうが実

用上有利であろう.図 2.10， 2.11に示すように Jfsmaxの間切は Xrよりかなり短い

距離で得られる.ちなみに，この .11叫日間の 9.~切の強さをもっ衝撃波の形成距離は，先

に述べた 1ιの不連続性が生じる位置(図 2.8， :2.9参照〕とほぼー致する(表 :2.L参

照).また，図 2.10， 2.11には S出1Il1日1pド〉於)Sω州;(泊制oω叩〉η川II ら[伊8刈O叫]が実験的に求めた衝撃波形成距離

予測式 Xr/μlI.鈴訂叩Iua

験的に得られた最大衝撃波速度にんrnaxθ町Xでで掴整理されている. しかし彼らがm~、た隔

膜は開口時間が極めて短く，これはほぼ「、thに近い値と考えられる. したがってここ

では Xr/にthtv二 2に置き換えて図示しである.また， Simpsol¥らの実験の詳細な条

件(気体の組み合わせ，初期圧力比など)は文献に記されていないため不明で-ある

が，この実験予測式は基本的には気体の組み合わせにはよらないと考えられているよ

うであり，式の形から明らかなように Y:r/にt1，tvはfJR/ Jiu によらず一定である.さて，

本計算で得られる理論上の衝撃波形成距離は SimpSOllらの実験予測式と一致しない

が，一方，九九nax の 9.~%の強さをもっ衝撃波の形成距離はfJR/ fJuの増加に対して単調

増加傾向を示すものの定量的にはこの実験予測式と近い値となっている.先に述べた

ように衝撃波が不連続な.¥1，の跳びを経験した後の X/にthtyの増加に対する 1人の変

化は緩やかであり(図 2.8， 2.9参照)，また実験では粘性の影響などもあるため，尖

験的にこの程度の変化を捉えつつ衝撃波形成距離を精度よく得ることは非常に附難で

あると考えられる人 したがって，実験的に得られる衝撃波形成距離は実質的には本

計算における.¥1 smaxの川呪の強さをもっ衝撃波の形成距離にほぼ対応していると見

てよいと思われる.すなわち本計算結果について .'JslI1axの 9.5切1の強さをもっ衝撃波

の形成距離を衝撃波形成距離として扱う方が実用的である.また写実際の衝撃波管で

はんが大きくなると，管壁上の境界層の影響が大きくなることはよく知られており，

低圧管断面積 4りの大きさによってはあまりんを大きくとることができない場合もあ

る.実際の設計に際してはこの点も考慮されなければならない.

2実験の困難性は各研究グループ、が提示している同形の実験予測式.¥"{・jl:smax凶 tv二 COllstの右辺定

数の値にばらつきがある [9円ことからも推察される.また.本計算結果から明らかなように，衝撃波

形成距離(および，Hsmaxの95%の強さをもっ衝撃波の形成距離〕は気体の組み合わせ，初期圧力比な

どに依存しており.これを考慮せずにすべての実験結果をこの予測式の形で整理すれば.右辺定数が

ぱらつくことは明らかで-ある.
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2.5 結言

本章では，隔膜部において損失を考慮、した衝撃波管理論を示した.この方法を用い

た計算結果を単純理論および文献の実験結果と比較することによりその妥当性を検証

した.また計算結果より，衝撃波管流れについて以下のことが明らかとなった.関口

の履歴を考慮、した場合には単純理論とは異なって，最大衝撃波l¥lach数になるまでの

先頭衝撃波背後には過渡的で複雑な流れが形成される.すなわち，逐次開口時に生成

される圧縮波は先頭衝撃波への到達前に収数し，先頭衝撃波は不連続な衝撃波 Mach

数の変化を経験する.さらにこの不連続な変化の後は，履歴を考慮、しない場合よりも

強し、衝撃波となる.計算上得られた衝撃波管流れが示すこの性質は従来知られていな

かったものである.また，最大衝撃波l¥Ia.ch数は，初期圧力比が大きな場合には単純

理論値よりも大きくなる.本理論に基づく計算により衝撃波経路を得ることができ，

これによれば実用上重要な情報，例えば，最大衝撃波 Mach数を得るために必要な低

圧管の長さ(衝撃波形成距離)あるいは開口時間の短さなどが分かる.特に実用的な

衝撃波形成距離が計算によって得られることは大きな成果である.
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表 2.1::各衝撃波 Mach数に対する衝撃波位置

Combination AR/Aり PR/PO X / Csthty 

of Gases Discont. 0.95:¥1smax 1.00 Jfsmax 
20 1.9 1.9 :3..5 

102 2.1 2.1 4.:3 

Air/ Air 103 :3.0 3.0 7.1 

104 4.3 4.3 H.2 

105 6.3 6.3 42.2 

5 103 3.1 3.1 6.4 

20 1.1 1.2 2.4 

102 1.2 1.3 2.8 

Helium/ Air 103 1.7 1.7 4.4 

104 2.3 2.:3 8.1 
10:) 3.1 :3.1 20.8 

5 103 1.9 1.9 4.:) 
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第 3章

無隔膜衝撃風洞の特性

3.1 緒言

第 1章で‘述べたように，極超音速流研究における衝撃波管や衝撃風洞の役割の重要

性はますます増大してきている.ところで，これら衝撃波管型駆動方式の風洞の隔膜

部に金属隔膜方式を採用した場合には，隔膜の破片により汚染された気流によって高

精度な模型や高価な計測機器などが損傷を受ける.これによる経済的な不利益もさる

ことながら，模型の損傷，交換などは実験データの再現'性に影響を及ぼすため，損傷

の予防は極めて切実な問題となる.本研究ではこの問題を解決する方法として無隔膜

弁方式の採用を計画した.この方式では運転の都度破断する隔膜の交換の手聞が省け

るため，隔膜方式に比べて実験の効率化の点からも有利である. ゾJ. 不利な点とし

ては隔膜方式に比べて関口時間が大きいことによる影響が未知であったことが挙げら

れる.すなわち，誘起される流れ場および衝撃波管としての性能を近似的に単純理論

で表現できず，この点が無隔膜弁方式を採用することに対して，この種の風洞を利用

する研究者に心理的抵抗を抱かせてきた面があったと考えられる.しかしながらこれ

については本論文第 2章において提案した理論に基づ、く計算結果によってその影響

を明らかにしている.

さて，衝撃波生成を目的とする無隔膜弁については，これまでにいくつかの方式が

提案されてきた.生井ら [82][8:3Jはピストン弁方式およびゲート弁方式を提案した.

彼らは実験によるそれらの特性の比較に基づいて，ピストン弁方式の優位性を結論し

ている.楊ら [88Jは弱L、衝撃波を再現性良く得ることを目的としてゴム膜を仕切と
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して用いた.また，衝撃波生成用にピストン弁，銃身部下流端の極超音速ノズルとの

接続部て。のイL切としてポール弁 [7:3][79]あるいはゲート弁 [86]を用いた衝撃風洞が開

発されている.これらのなかでも，もっとも多く採用されてきた無隔膜弁の機構は軸

万向移動ピストン弁方式である [73][79] [82]--[87] .これは，貯気槽1内部に設置され

た弁機構内においてピストン型弁を管軸方向に急速に移動させることにより，貯気槽

と銃身の間の流路を確保するものである. しかしながら，この方式ではその機構上，

貯気槽からの流れは弁開口に伴ってピストン弁周囲から銃身へ流れ込むため，ピスト

ン弁前面で局所的に銃身断面中心方向に向かう対向流成分による混合が生じること

が避けられない(図 :3.l.a参照).このような流れは本来の衝撃波管流れとしては不

自然なものであるとともに，混合による損失が比較的大きいのではなし、かと考えられ

る.そこで本研究では，この流れの混合による損失を抑えるために，無隔膜弁として

バタフライ弁を用いることとした(図 :3.l.b参照).バタフライ弁は種々の弁機構の

中でも(全開時の)弁本体の損失が比較的小さい.その開閉は管外部に露出させた弁

本体取り付け軸の回転によって行えるため，管内において流れの障害となる物体はノく

タフライ弁本体のみとなるとともに，弁機構設置のために貯気槽が不必要に大きくな

ることもない.また急速開口化の工夫のために衝撃波管外部の空間を制限無く利用で

きる.さらに，従来のピストン弁方式のような特殊な弁機構とは異なり，配管系の流

体制御素子として一般的なものであるため市販品の入手が容易であるとともに，隔膜

部(あるいは無隔膜弁)設置のための特別な設計を必要とせず，簡易的に装置を構築

したい時にはバタフライ弁部両側に直管を接合するだけでよく， したがって低廉なも

のが製作可能である.以上のように，本方式は無隔膜弁としていくつかの特長を有し

ていると考えられる.

本章では，まず製作した衝撃風洞の概要について述べる.次に衝撃風洞としての

性能試験として，銃身端への入射衝撃波，風洞貯気状態，風洞試験部気流についての

測定を行う.また，本実験結果と第 2章の理論計算結果との比較に基づいて，隔膜

(あるいは無隔膜弁)開口時間が有限な場合の衝撃風洞の特性について議論する.こ

れらによって本衝撃風洞の作動状態，性能が明らかになる.なお，本論文中における

I本章では衝撃風洞を扱うので第 2章での高圧部，低圧部に対応する言葉として各々貯気槽，銃身

部を用いる.
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実験はすべて本風洞を利用して行われたものである.

3.2 バタフライ弁を用いた衝撃風洞

3.2.1 衝撃風洞

本風洞は神戸大学工学部の二段式極超音速ガンタンネル [9けを単段式として用い，

隔膜設置部を改造したものである.風洞の概要を図 :1.2に示す.比較のために金属

隔膜を使用する場合の概要(ただし単段式の場合)についても図:3.:3に示しておく.

貯気槽は内径40mmφ，外径 lOOmmφ，長さ 1600mmのステンレス鋼管およびその上

流に接続された内径 282mmφ，長さ 602mmの円筒型高圧容器である.銃身部は内径

40mmc)，外径 70mmc)，長さ 4915mmのステンレス鋼管で，内面にはホーニング加

工が施されている.バタフライ弁本体は貯気槽と銃身の間に設置されている.極超音

速ノズルはスロート直径 6.48mm，出口直径 1.50mm，半頂角 100の円錐形であり，公

称 Mach数は 10である.貯気槽の高圧空気源は最高吐出圧力約 2MPaの圧縮機であ

る.銃身部の排気は回転式真空ポンプにより行い， 103Paオーダーまで下げることが

できる.風洞試験部の圧力は油回転式真空ポンプにより 101Paオーダーまで下げる

ことカくで、きる.

3.2.2 バタフライ弁の駆動機構

バタフライ弁機構の設置状況を図 :3.4に示す.弁本体(巴バルブ株式会社. :~O:3Y-:~Y) 

は呼び‘径40ml11φの弁軸偏心形で・ある.弁本体取り付け軸(以下，弁軸と略す)は衝撃波

管外部に露出され，これに弁軸駆動用のエアーシリンダー(外寸法250x 80 x 100mm， 

巴バルブ株式会社， Z-06H)が結合される.エアーシリンダーには最高吐出圧力約

0.8MPaの圧縮機により得られる高圧空気が，図中の左右のチューブより供給される.

この高圧空気の左右のチューフゃへの供給方向を電磁弁 <SMC， AQ3000-0:3)により

制御し，シリンダーの進行方向を変えることにより弁本体の開聞を行う.銃身内断

面積んに対する弁全開時の最小流路断面積 Av9Uoの比，すなわち最大関口断面積比

Av9Uo / A。は 0.5.5である.
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3.2.3 弁開口時間特性

弁全閉状態から全開に至るまでに要する時間 iv(以下，開口時間と記す)を測定し

た.この測定は，弁軸に取り付けたポテンショメーターにかかる電圧の変化を測定す

ることにより弁軸の回転の様子を調べる方法および高速度ビデオカメラ(}000 p/s) 

によって弁軸上の目盛りを観察する方法の二通りを行った.測定結果を図 3.5， 3.6 

に示す.高速度ビデオカメラによる結果の方が全体的にやや小さくなっているのは，

弁軸の回転の初期段階では回転の速度が十分ではないために，回転が始まったかどう

かの判別が困難であったためであると考えられる.このことを考慮すれば，これら独

立した両者の方法による結果の傾向は一致しており，測定結果は弁開口時間特性をほ

ぼ正確に表しているものと考えられる.さて，図 3.5において，弁軸駆動部への供給

圧力 psupを大きくしていくと開口時間は単調に小さくなるが，供給圧力がある程度以

上になるとその減少の仕方は鈍くなっている.よって，今回製作した弁駆動機構で怯

開口時間は最小 27ms(ポテンショメーターによる測定値)程度までの範囲で可変で

あることが分かる.図 3.6は貯気槽初期圧力を変化させた場合の結果で・ある.銃身部

初期圧力 poを大気圧，供給圧力を一定とし，貯気槽初期圧力 PRを大きくすると，開

口時間は大きくなる.これは，貯気槽初期圧力が大きくなるにしたがって，弁軸に作

用するトルクが大きくなるためと考えられる.

以上の測定により本弁機構により得られる開口時間が分かつたが，これは通常の金

属隔膜を用いた場合の開口時間 002ρ オーダー [80][81])に比べてかなり大きい.ま

た衝撃波管内部における弁本体の存在による損失があると考えられる.これらのこと

はいずれも衝撃波管流れの特性に影響を与える.よって次節以下で衝撃風洞としての

諸性能を測定することにより，その実用性を検討することとする.

3.3 風洞性能試験

3.3.1 銃身端への入射衝撃波

実験には貯気槽気体，試験気体(銃身部初期気体)ともに常温の空気を用いた.銃

身内面に設置した半導体型圧力変換器により各位置の圧力履歴を測定した.測定結果

の例を図 3.7に示す.ただし，図中の Xは弁あるいはアルミニウム隔膜設置個所から
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銃身側下流に測った距離で‘ある.また，アルミニウム隔膜の実験の場合にはその設置

位置はバタフライ弁設置位置よりも 1i lOmm下流となっており，これに対応して銃

身長は :317.5mmとなっている.凶において，弁を用いた場合(図 :tiの a，いには，

急峻な圧力の立ち上がり(図中の1)後にゆるやかな圧力上昇が観察される(図rt1の

2). この急峻な圧力の立ち上がりは初期の弁関口に伴って生じる先頭衝撃波(本章で

は便宜上，以下これを銃身端への入射衝撃波と呼ぶ.)の到着によるものであり，また

ゆるやかな圧力上昇は，弁開口断面積比ムjAuが大きくなるにつれて弁部での損失

が小さくなるために逐次弁部で‘生じる圧縮波の到着によるものである人凶中の:~は

銃身端からの反射衝撃波によるものである.アルミニウム隔膜の場合(凶:~.i.りに

は圧縮波の到着によるゆるやかな圧力上昇は観察されず，また人射衝撃波の強さにつ

いてはほぼ単純理論によって得られる衝撃波I\lach 数になっている(図 :~.8参照) .ま

たこの図より，弁への供給圧力]Jsupが大きくなるほど，すなわち弁(および隔膜の)

開口時間が短くなるほど入射衝撃波による圧力の立ち上がり比 Pin/po'ま大きくなるこ

とが明らかである.

入射衝撃波 Mach数 M弓を，銃身部初期圧力]Joと入射衝撃波による立ち上がり後の

圧力 Pinとの比から求めた結果を図 :3.8および図 :3.9，....， :3.11に示す.比較のためにア

ルミニウム隔膜を用いた場合の実験結果を併せて示すとともに，図 :3.8では tv→り

とtv→∞の場合についての第 2章の理論(以下，本理論と略す〕に基づく計算制

および衝撃波管単純理論による値 JJsthを示した.また図 :Uリ)，....， :Ulでで‘は実験結果

を .¥1リ比f人民叫叫叫tけ山hで

隔膜の場合はほぼ単純理論値(あるいは本理論による t"→ oのI場易合の計計-宵算Lf値直)と -

致している.また図 :3.!-:l，....， :3.11では，開口時間 t¥'が短くなるほど各位置 Xにおけ

る凡人は大きくなり，また， 下流 cX=1.66m)での値が t流 cx= 4.:~6m あるいは

x = 4.06m)での値よりも大きいことから， .¥1、は下流にいくほど大きくなることが

分かる.すなわち，入射衝撃波は銃身端近傍において未だ仁流から追いついてくる

(図 :3.7で観察された〕圧縮波により強められる形成過程にある.以上の実験結果に

基づく考察より， ~郎、人射衝撃波を得るためには関口時間を短くするか，あるいは銃

2圧力履歴が示すこれらの傾向の原因について基本的にはこのように説明できるが.より適切と考

えられる説明は.後で実験で得られた入射衝撃波1¥1日('h数，Usについてー第 2章で述べた理論による

計算結果との比較に基づく議論を行うときに述べる
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身長さを人射衝撃波の卜分な加速が得られる程度の適当な長さにすることが有効で

ある.

次に，バタフライ弁を用いた場合の実験て得=られた入射衝撃波l¥lach数 1人につい

て，本理論計算結果と詳細に比較しておく.これを図 :3.1 2 "-' :3 .1 ~に示す.ただし

横軸は無次元距離 Xj ('sthi¥". 縦軸は無次元入射衝撃波l¥Iach数 Jtj.¥!叫 hである.こ

れらの図に示すように，実験結果は現状では非常に小さな Xjl'slhfvの値でーの狭い範聞

のものに限られており， したがってここではこの限られた Xj l，'sthんの範囲における両

者の比較についてのみ議論しておく.さてこれらの図(のこの限られた XjC叶.tvの範

開〕において，本実験で得られた .Hsについて，その値は理論的には関口の初期段階

で得られる程度の値 CXjr'slhly→0のときの 1え〕にも達しておらず，また XjUsthiv

の増加に対する九えの増加の割合は理論計算結果と較べて極めて大きい. この理由は

次のように説明できる.本理論においては関口の初期段階で弁部(あるいは隔膜部)

流れの定常性を仮定しているのでこの時すでに比較的強い衝撃波が(突然に)形成さ

れ，その後逐次弁部で生成される弱い圧縮波がこの衝撃波に追いつくため(この限ら

れた Xj 1 ，'sthtyの範囲では):弘は緩やかに増加する.一方，実際には開口の初期段階

で弁部(あるいは隔膜部)流れは強L、非定常性を有しているためこの段階での衝撃波

形成過程は理論におけるものとは異なってし、くぶん緩やかなものになると考えられ

る本実験結果はこの開口の初期段階における流れの非定常性の影響を受けた衝撃波

形成過程部分を捉えたものと考えられる.したがって本衝撃風洞作動時の銃身端近傍

(風洞貯気部)の流れの状態はこの開口の初期段階の衝撃波形成過程に対応している.

ところで¥本実験結果について，この限られた Xjにthtyの範囲で、の Xjl'slhtyの増加

に対する M持の増加の割合が.(より大きな XjUsthtyの値の範囲において)長大衝撃波

Mach数に到達するまで維持されることは考えられず，本理論計算結果との十分な比

較を行うためには Xj仏thtvがより大きな場合についての実験が必要である.また以

との議論より，本実験結果で見られた，開口時間 tyが短くなるかあるいは無隔膜弁

(あるいは隔膜)からの距離 Xが大きくなれば M、が大きくなるという傾向は，本理

論による計算結果に基づいて第2章で-述べた傾向と一致してはし、るが，この傾向が現

れる原因はやや異なるものであることが分かる.
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3.3.2 衝撃風洞貯気状態

本実験では貯気槽気体，試験気体ともに空気を用いており，銃身端からの反射衝撃

波と接触面の干渉はオーバーテイラード (ovf'r-tailored)状態になる [62]. したがっ

て，衝撃波は接触面と銃身端の間(試験気体中)で反射を繰り返し試験気体は次第

に平衡状態に近づく.本実験では，この平衡状態を風洞貯気状態とする.銃身端にお

ける風洞貯気圧力PS同 /Poの測定結果および本理論(tv → 0とム→ x の場合)，単

純理論に基づく各計算結果を図 :3.15に示す.計算結果は，各理論に基づいて銃身端

への入射衝撃波反射時の流れの状態を求め，この状態をもとに，接触面と銃身端にお

ける衝撃波の反射に関する計算を試験気体が平衡状態になるまで行うことによって得

たものである.ただし入射衝撃波反射以後に上流から伝播してくる圧縮波，膨張波

などの影響は無視した.さて，まずアルミニウム隔膜を用いた場合の実験結果を本理

論の tv→ Oの場合の計算結果と比較する.これらは低初期圧力比ではよく ー致して

いる.高初期圧力比での差異は，実験では膨張波尾の到達の影響が現れるためと考え

られる.一方，バタフライ弁を用いた場合の実験結果は本理論の tv→つcの場合の計

算結果と全体的によく一致している.以上より，また :3.3.1節で銃身端への入射衝撃

波 Mach数 J¥4sの実験結果と本理論計算結果について比較考察した内容をも考慮すれ

ば，本理論によれば隔膜開口時間が有限な場合の衝撃風洞の性能が予測できることが

分かる.また，バタフライ弁を用いた場合よりもアルミニウム隔膜の場合の方が風洞

貯気圧力 ]1st.ag/]Joが大きい.この差は，上記の本理論計算結果との比較からも明らか

なように • :V1sの違い(図 :3.8参照〕による影響を受けているためで、ある.

3.3.3 衝撃風洞試験部気流

極超音速ノズル内では等エントロピ一流れが成り立っと仮定して，風洞貯気圧力

]Jst.agおよび風洞試験部で測定したピトー圧 ]JPitntより，風洞試験部気流l¥Iach数 A11を

計算した.本実験は ]1sup= 0.44 MPa. ]1R = 1.87 M Pa. ]10 = 0.10 MPaの条件で行っ

た.計算されたt-.1a.ch数]¥，11の分布を図 :1.16に示す.ただし図中で.1't<>slは極超音速

ノズル出口から気流方向に測った距離・testはノズル中心軸から半径方向に測った距

離である.本図より，ノズル中心軸上(l'tf'st= 0 mm)での Mach数 J11は9.7"v  1 0.7. 
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中心軸から半径，'jOrnlllの範囲内での中心軸仁の値からのずれは-3rv +1%以内であ

ることが分かる.よってこの範聞であれば極超音速風洞として十分な気流一様性が得

られる. この一様流の持続時間は約 lOrnsであった.

3.4 結言

従来のピストン弁方式の無隔膜弁の場合に問題となる混合による損失を抑えるため

に，バタフライ弁を用いた無隔膜衝撃風洞を開発した.製作した弁機構は従来の方式

に比べて，機構が簡単で，コンパクトである.また市販品を用いることにより安価に

製作できた.本衝撃風洞について性能試験を行った.銃身端への入射衝撃波に関する

実験結果について，関口時聞が短くなるかあるいは無隔膜弁からの距離が大きくなれ

ば入射衝撃波 Mach数が大きくなったこれは本衝撃風洞作動時の銃身端近傍(風洞

貯気部)の流れの状態が弁開口初期段階における衝撃波形成過程に対応しているため

であることが，第 2章で、述べた理論による計算結果との比較に基づく議論により明ら

かとなった.また風洞貯気圧力は入射衝撃波の強さの影響を受けるが，より大きな風

洞貯気圧力を得たい場合には入射衝撃波を強くすればよい.試験部における極超音速

気流の一様性は確保されており，その持続時間は約 10msであった.以上により，本

方式は衝撃風洞の無隔膜弁としていくつかの特長を有しており，またこれを用いた衝

撃風洞はその作動状態を実験的に明らかにすることによって十分実用性があることが

確認できた.
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図 3.1:無隔膜弁周りの流れの模式図
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第 4章

やや鈍い先端を有する平板周りの衝撃波

形状の解析

4.1 緒言

極超音速機体形状は空気力学的要求から基本的には鈍頭細長形状となる. したがっ

てこのような物体周りの流れ場の研究は重要である.本論文では，実際の鈍頭細長物

体周りの流れ場の状況の本質を損なわない範囲でこれを理想化したもののーっとし

て，鈍頑平板周りの流れ場を考える.第 5章，第 6章では極超音速流中におけるこ

の平板の鈍頭性の影響を解析的に表現するためにブラストウェーブ理論 (blast¥¥川'f'

theory)を丹H、るので，本章ではこれについて述べる.本来，ブラストウェーブ理論

は3齢、爆発すなわち静止流体中において小さい体積中で大量のエネルギーが瞬間的に

解放された場合に誘起される衝撃波を含む非定常流(爆風問題. hlast ¥¥'aH' prohklll) 

を扱うものであるが，等価原理 (equivalellceprillcipk)に基づいて細長物体周りの極

超音速流問題に適用することができる [:3][5]~ [8][22][2:3] [25] [27][29].すなわち，多次元

空間定常極超音速流問題は空間的にそれより l次元小さい非定常爆風問題に帰着され

る.この爆風問題，特にピストン効果(極超音速流問題ではこれは物体形状の効果に

対応する)がない場合の，点，線および平面爆発に対しては，日付ov[95]が，衝撃波面

背後の圧力に比べて衝撃波面前方のそれは非常に小さいとして，次元解析の子法を用

いて厳密な相似解を得ている. Sakur司i[96] は解を有限の衝撃波 ~lach 数の効果を考慮、

した級数形で、表すことを試み，逐次近似解法によって第 2近似C2llda pproximation) 

までの数値解を得ている.一方，より」般的なピストン効果がある場合については衝

.')9 



撃波面前jJの圧)J;を無視した場合でも厳密解が得られない.この近似解は級数展開を

用いた逐次近似解法で得られる [n]が， Ch('rnyi[2i]はピストン速度が一定の平面爆

発の場介には衝撃波l耐より内側の流れに対して初歩的な仮定をおくことにより簡単な

解析解が得られることを示している.これらの結果の極超音速流への適用については

文献 [2:i]， [2i]， [29]に述べられている.また，任意の 2次元あるいは軸対称な後続

体形状をもっ鈍頑細長物体周りの極超音速流問題については，本原理とともに積分関

係を用いれば数値的に計算可能である [7][8][27].

さて本論文では迎え角のある鈍頑平板周りの極超音速流について明らかにするこ

とが目的のーつである.そこで本章では，一定速度のピストン効果と共存する平面

爆発について，その流れ場の基本的性質を含む簡単な解析解で表現することを試み，

Chernyiの用し、た仮定よりも実際の流れへの近似度を高めた仮定を設けて解析解を得

る.この解について， Sedovの厳密解， Sakuraiの第 2近似に対する数値結果を利用

した解 [6]との比較を行う.極超音速流実験結果との比較は第 5章，第 6章で行う.

4.2 ブラストウェーブ理論

極超音速流中におかれた鈍頭平板を考える.解析対象，座標系および解析に用し、た

主な記号を図 4.1に示す.解析にあたって，後続体平板表面上での粘性の影響は無視

し，完全気体を仮定する(比熱比ゥ =1.4).ブラストウェーブ理論では等価原理

:r = fi]t (4.1 ) 

に基づいて J'- 1・座標系における 2次元定常極超音速流問題を t-1・座標系における l

次元非定常爆風問題に変換できる.ただし xは鈍頭部の前方よどみ点から a様流に

平行に測った距離，tは強し、爆発〔瞬間的なエネルギーの解放)からの経過時間・は:

r軸からー様流方向に垂直に測った距離あるいは爆発位置からの距離，[T]は一様流

の速度である.流れは平面対称であると考えれば，質量保存則，エネルギ一保存則，

運動量保存則に基づく基礎式は以下のようになる.
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江川 =1 + lt

(…)Sdt (4.4 ) 

ここに，P1・[11は各々一様流あるいは衝撃波面前方の擾乱をうけていない気体の密度，

圧力であり， ρ，p， vは各々衝撃波面より内側における気体密度，圧力l'方向への気

流速度である.また，Rw は1・方向における平板表面あるいはピストン面の位置， jJwは

これらの面に作用する圧力，えはr方向における衝撃波位置、 sは衝撃波面の面積であ

る.さらに，爆発エネルギー Eは，極超音速流に対しては通常，物体先端鈍頭部(平

面対称の場合にはその上半面)に作用する圧力による非粘性圧力抗力 Duで置き換え

られる. しかし第 5章で示すように Redが極めて小さい場合には先端部における粘

性の影響が圧力抗力に対して相対的に無視できないので，ここでの Duには圧力抗力

のみならず粘性による影響の効果も含めるものとする.ただし，Redは，先端鈍頭部の

特性長さすなわち平板の場合には先端部厚みdに基づく R句 nolds数 Red=ρlU]dlμl 

である.記号 μ1 は一様流の粘性係数である.添え字 U は平面対称の場合の鈍頭部上

半面に対応するものである.以上より

E = Du =シ1附 vd (平面対称の場合〉 (4.5 ) 

とできる.ただし，Cvは先端鈍頭部に対する全抗力係数 Cv= 2DIρIIf12d，Dは先

端鈍頭部において r方向に作用する全抗力である.また，1は先端鈍頭性のために r

方向に作用する力 Lによって気体に与えられる運動量であり，

1=去 (4.6 ) 
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フ“F
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ρ' 
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i

一A
T

一一
I
む (平面対称の場合) ( 4.7) 

で表される.面積 1は平面対称の場合には5'=1とおける.またl'方向へのピスト

ン速度 dRw/dtは物体の膨張速度

1ヤ=1ソ1tan a (平板迎え角 αに対して〉 ( 4.8) 

で置き換えられるので

Rw二 1丸 (4.9 ) 

と表すことが出来る.
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4.3 境界条件

まず. ! 11に比べて. fpJ ~f. i皮 1(IÎff後の J f:)J 11，はJI'市(二大きく、 /1，//11 ~ (づ+1 )/(ゥ 1 ) 

と1ri忘できるものとしておく [qi]. さて.本市:の!1 íl~は迎え f{J の効果(煤風11日立iでは

ピストン効果 Jを汗む鈍説、|え版I.'JJりの衝撃波形状の十1:11を矢!Jることにあるが，この場

介には厳i与な解析解が件られない.そこで('!I<'r!l，¥'j [ゴi]は，衝撃波If!iよりいl側のIi行iii

に対してimlftな分布を{比定することにより解析解を得ている.本館jでは衝撃波IIIIより

1)刊[IJの流れ場の様[-について検討し治拡の分布について. (‘!t('r!l ¥'jの仮定したもの

よりも近似皮をIfJJめる.

j自えf{jがない場介(ハ =()J について与える.衝撃波I(IIより内側における縦H!I1J

(/')j!I1J)速度 rの分布について. ('ll<'rnyj はこれをー定と仮定している. しかしなが

ら実際の流れ場においては，流れは鈍II長官1;の肩古r;で!Lじる膨伝波を通過するため速度

t、は-"とではない(付録 B参照)， この影響を考慮するために， ここでは図 B.lにノド

した分布に近い形の線形速度分布を仮定する.また，境界条件は以ドとする.

パHw.f) ニヘ\~、， = () al /・= Rw二 o(支持1J;jfliにおL、て). ( 1. 10) 

ド(Rs.t)二九二一二-:-11.， (¥1 r二H， (衝撃波ifri背後において)， (1.1 1 ) 
今十 l

ただし R，は衝撃波lfliの速度である.これより衝撃波lfllより内側における速度分布は

I、(/二 f)=一二一凡一
づ十 1-， /(  

(1.1 ~) 

と仮定できる.

密度 ρの分布について. ('Iwr!lyj は衝撃波而より内側の気体質!?tが衝撃波lfI十tT後す

ぐの薄い層に集r11していると仮定し，さらにこの層の厚みを無制した.すなわち，彼

の)j法で'/:土密度 pはこの層で無限大となり，それ以外の領域では oとなる.これ

は JI:.fQ)~的であるので，ここでは以ドのように考える. ('II(，I1gら[n]は傾紐fTi主流

における細長物体の似定のもとではエントロピ一回(川11rυlη， I川刊)における1的支 ρ

は ρ<~ (Jtとみなせることをぶした.この条件をここでは

ρ( 1丸、 .f )二 ん → O 川/'= 1丸、=() (対称1(liにおいて) )
 

'
E
 

-l
 

(
 

で代える.さらに本節の初めに行った似:どにより衝撃波lfli背後の常!支は
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汁一一ー
↓
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l
 

l
 

• -(
 

(衝撃波!(li背後において)λ1 I・二 H， 

これふの境界条件および自民slroJlg sl!ock cOlldI1Ioll). となる(強し、衝撃i皮の条件，

( 1. 1ろ)

保存WJ(1.2)を渦ーたすような衝撃波lfliより内側におけるiキ，:JJ[守市は.

174i(大)つ
( 1.1ろ)をiIJ l、ると目以保イメl[IJが迎えfりがある場合(ハヂ o)に式(1.12)， となる.

物体あるいは爆発qt心近傍の1密度は小さいので影特は小さいとJ5ìf~Jたされないが，

ー;どとする.以|二また，J!:)J jJ は衝撃波 l(lî より I)~側でこれらをそのまま刑し、る.え，

参与のためのように仮定した衝撃波而より内側におけるJ荷量の分布を悦:1 1. 2 にノJ~す.

に日川

相似解4.4 

千者(1.1 )に代人.(1.1.) )を(1.:))， すなわち(1.12)， 前節で仮定した諸量の分布，

)
 

)
 

(
 

1
 
• 1

 
(
 

さらに Rw/1子%の高次の項を lに比べて小さいものとして無視すると

2 -'寸 K -R，. d ( ・\\/~，. ~ _ E -¥二/
一一一一一-R:R+一二一一」二一 (RRI--"R

‘
R 二一一

(:)i -1)(づ+1) 針 。 ( ゥ -1 h dt¥ 乃ノ
ゥ

n

ρI 

JlHして，

まず迎え角のおよび l'が小さい協-介について与える.式(l.1 (i )をもとに，となる.

係数としてに、および R"を合む変数mは小さいとこのとき基礎式(1. 1 (j )において司

(1.17 ) 

して1!正視して，

R、 d( ・\!~" -¥ :，.! 
一一一-H;凡+一一一一一(R，!仁)二一一一二一

(:h -1)(づ+1) '" .ゥ -Ihdl¥ ) (J I 

(1.1 ~) 

等frlli原JlH(1.1)を適JHすることにより，

H， r9 (:h -1)(づ+1)(ゥ-1h" .. ， l~/ ， !(J・¥

l三 iづ_2'¥ _ 1 

. ， 
(1 + t a 1川)I ('川-:1)

式(l.17)を解し、て，とおし

を f~} る.

のおよびl'が比較的大きい場合については係数としてに、および R，、を合むーん‘，

ちu!liIJ~f JlV. ( 1.1 )を適川することにより，

)
 

}
 

(
 l

 
l
 

(
 

変数羽は無視できない.

H， (i+ I)(:h - 1)づ(.1¥1lゥ l)(0i2-1)(1+lall ハ)/ 
dl=hJー l …llO

しf)
十

I(I + l)(:h - 1) 1 a Jl2ハ
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B
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(
 

式(l.1 G)を解いて.



を得る.式(4.19)が， αおよびrが比較的大きい場合の衝撃波形状である.式(4.19) 

の右辺第 2項は先端鈍頭性のために衝撃波が外部流側へ移行することを示している.

a方，第 1項は迎え角による影響を直接に表している.先端鈍頭性がない場合，第 2

項は消え， (4.l9)は鋭いくさび周りの流れに対する解となる.このときくさび表面

と衝撃波面の位置の比は

Rsγ+  1 )(3γ-1)γ 
一一 二 A 二 1.222巴-

Rw 5γ~ -1 α  
(4.20) 

となる.これをくさび流れに対する極超音速近似(一様流Mach数]1.，11= [11/α1→。C，

ただし α1は一様流の音速)による解

/ヲ γ+1
-→一一一一=1.2 
α2  

(4.21) 

と比較すれば，よい近似であることがわかる.ただし 3は衝撃波角である.以上の

解析解について図 4.3(α=  0 )， 4.4 ( α#  0 )に示す.図 4.3において，本解

析解は Chernviの解よりも Sedovによる厳密解とよく一致し，また極超音速条件下

(1¥41→∞)での Lukasiewiczの解と一致している.

4.5 結言

プラストウェーブ理論に基づいて鈍頭平板周りの衝撃波形状の解析を行い，平板迎

え角の効果を含めた解析解を得ることができた.この際，衝撃波面より内側の流れ場

の様子について検討し従来の方法よりも実際の流れへの近似度を高めた.本解析解

は迎え角がない場合について得られている厳密解とよく一致した.この解により鈍頭

平板周りの極超音速流中の衝撃波形状について以下の知見を得た.迎え角 αおよび

距離rが小さいときには衝撃波は迎え角の効果により，迎え角がない場合よりやや外

部流側へ位置するようになるが，形状を表す指数は 2/3で迎え角がない場合と変わら

ない.つまり，鈍頭性の影響が強い.一一方，迎え角 αおよび距離 rが比較的大きい

場合には衝撃波形状に対する指数は lで線形となり，迎え角の効果が衝撃波の形状特

性を定めるのに3郎、効果をもっている.このとき鈍頭'性は衝撃波を外部流側へ移行さ

せる効果をもっ.
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第 5章

やや鈍い先端を有する平板周りの極超音

速粘性流れ場および衝撃波

5.1 緒言

第 4章では後続体平板上境界層の影響を無視した場合について，極超音速流中に

おける平板の鈍頭性および迎え角の影響を解析的に明らかにした.ところで，流れの

Reynolds数 Rωが小さな場合には，この境界層の厚みが鈍頑性により誘起された衝

撃波と平板の間の流れ場の厚みに対して相対的に大きくなる.本章ではこれら鈍頭性

の影響と境界層の影響の関係について，衝撃波の生成・形状への影響を中心として実

験的に明らかにする.特に平板の迎え角がない場合は，この平板が理想的に鋭い先端

をもっ場合にその周りの非粘性流が全く擾乱を受けない状況と対比することができ

る，すなわち後続体幾何形状(迎え角)の影響に煩わされることなく両者の影響を見

ることができるので興味深い.本章では便宜上，この迎え角がない場合について議論

することとし，迎え角がある場合については第 6章で扱う.

さて. Reynolds数 Redが大きい場合には，衝撃波の生成・形状は鈍頭性の影響を

大きく受けることがよく知られている [2]-[8][25][27][29].--方.Redが 0，すなわち

理想的に鋭い平板を考える場合，平板上の境界層排除厚さと等価な有効物体を考え，

この周りの非粘性領域の流線が曲げられることにより衝撃波が生成されると説明され

ている(自己誘導粘性干渉モデル [9][1 0] [22] [26] [28][29].第 l章，図1.3参照). 

しかしながら，実在の物体では理想的に先端を鋭くすることは不可能なため，比

較的小さな Redの値(一般的には数千以下とされている [2][3] [22] [25] [27])における

“y
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鈍1is'rtと境界!再の影響の流れ場への相ばJ的な文配性が問題になる.この問題を扱っ

た実験的 [2][:l][10][22]および用論的 [22][n]研究がいくつかなされている. Hallllnitt 

ら[2]は，このような Ih.，Iこおいてヂ板表lIIlf:Jこ誘導される圧力を鈍頭性による誘導

[E)Jとタンジェントウエッジ法(tallgcllt-¥¥刊 Igpmdhod)により求めた有効物体上の

J I:)Jの噴ね合わせにより表現したが，これは定量的にはあまり実験値(実験の R(d

は 1000'" (000)とー致しなかった.その後この方法はこれらの影響を表すノfラメー

タの係数を経験的に求めるように修正されている [2.1]. Lees ら[~]は鈍頭性のために

流れに付与されるエネルギーと有効物体上に作用する圧力抗力によるそれの大きさ

を比較することによって流れ場への相対的な影響の程度を見積もることを提案した.

Chcllgら[22]は圧縮性境界層理論の結果と有効物体と衝撃波の聞の非粘性流に対す

る鈍頭性の効果を含めた積分関係式を組み合わせることによって両者の影響を考慮で

きる理論を構築しこれにより計算された衝撃波形状，表面熱伝達率分布が実験結果

(実験における Rfri は~ '" 1.5000)と定量的に一致することを示している. Oguchi[2:~] 

は Rfdが比較的(粘性の影響が及ぶ範囲が鈍頭部近傍で生成されたエントロピ一層の

厚さに比べてはるかに小さい程度に)大きい場合を考え，エントロピ一層に対して

基本的には境界層方程式の形を適用して，このときエントロピ一層の厚みが鈍頭性

と境界層による排除効果の重ね合わせで表現されるとした. Kelldall[10]は鋭い先端

( Rf'dは 10"， 100)の平板周りの流れ場についてプロープ法による詳細な圧力測定を

行い，この結果より求めた境界層排除厚さが境界層理論による結果とよく一致し，こ

の排除厚さを有効物体として計算した衝撃波形状が実験結果とよく一致することを示

したしかし彼が示した実験結果では，境界層排除厚さ近傍の流線の傾斜角は，特

に先端近傍では，境界層排除厚さの成長の勾配よりかなり小さし、これらについて，

Oguchiの方法を除けば，何らかの形で有効物体の概念を用いて流れ場の構造あるい

は実際の実験結果の傾向を説明している.この考え方に基づく流れのモデルは理解が

容易であるとともに，実験結果の傾向をうまく説明できるなど，工学上有用であると

考えられる.しかしながら，有効物体とは実体のあるものではないので，これを衝撃

lこの差は自己誘導粘性干渉モデルの妥当性の目安になる.この理論は境界層と干渉する外部非粘

性流の影響を見積らるための第 O次近似の流れ場として圧縮性境界層理論に基づいて求めた境界層排

除厚さ周りの非粘性流を考え.この排除厚さの成長勾配は流線の傾斜角として用いられる. したがっ

てこの理論は流線傾斜角と排除厚さの成長勾配があまりー致しない先端近傍では妥当ではなく，これ

による結果が実験結果とおよそ A致するのは少なからず偶然性を含んでいると考えられる
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波生成機構などに対する物理的なモデルとしてそのままEJ!解することは誤りであるこ

とは明らかである.

さて.物理的にも興味のある，実際の衝撃波のIt:.成機構や形状は先端傾近傍の流

れ場の構造と密接に関連する.そこで，理想的に鋭し、先端をもっ(この似定を設ける

ことは本質的に重要である〕千板の先端極近傍の流れ湯についての即~~1命的モデルが

し、くつか提案されている.これらのモデルは領域の代表長さが・ド均 !~1 r!l行科のオー

ダーよりし、くぶん大きな流れ場を連続体的に扱うものであり，希薄化の効果を去IIli1-_ 

境界条件に適当な滑り (velocitysJip) と温度跳躍 (tf'1ll1附 ratllre川IlpJの条件を課

すことにより補う点では共通である. N agallla tStIら [lt][I:!]は衝撃波形状，表lf1if!:J)

および表面熱伝達率の実験結果が示す傾向を説明するために表而卜.で‘の滑りおよび

温度跳躍の効果を考慮したモデル(滑り流モデル，日lipf10¥¥' !llo<!('l Jを提案した.後

らは，先端極近傍の滑りが生じている領域では衝撃波生成が遅らされ作成されたと

きにはこれは境界層の中に理もれた状態になる， と百ーっている.また ?¥agalllatsllら

のモデルでは衝撃波形状は先端極近傍でr~i扇状になる.これとはいくぶん異なる滑

り流モデルを， Laurmann[I:3]は線形化した OSPPJl方程式を用いた解析に基づいて提

案している.彼の解析結果では境界層排除厚さは問面状になる.彼のモデルでは，こ

の排除厚さを有効物体として司この物体上で生成される圧縮波が収散し衝撃波にな

る Haycsら [2G]は簡単化のため，考える領域内で衝撃波ffliは厚みが無くかっ直線

形状として，その背後の粘性層を放った(キ11i'~1:くさび流モデル \'1 町、011 円 \\"('dge fl 0 ¥¥" 

lllodeJ). Oguchi[I-l]はこの粘性くさび流モデルにおいて，滑りおよび温度跳躍の効

果を考慮した場合にはそれらを考唐、しない場合よりも表而AJ)，表面熱伝達率が減少

しまたこのとき領域内で表面圧力がー定件.を示すことを見つけた.この表面任力の

→定性は実験結果 [11][12][1 i][1 9]と矛盾しないので，その後多くの研究者によってこ

れに類するモデルが提案されている.これらのモデルは lリ60年代以前に提案された

ものであるが，その後これらに代わる有mなモデルは提案されていないようである.

これは流れ場の複雑性が実験的に明らかにされてきたことでー境界屑想論や!享みのな

い衝撃波面の仮定を適用するなどの実JlJ性を備えつつ，物理的に妥当な珂!論的モデ

ルを構築することが困難であると認識されたためと推察される. ゾJ，実験的な而か

ら実際の流れ場の構造あるいはこれらのモデルにおける仮定と結果の妥、IH!:をl胡/文



る試みがなされている. Nagan同日uら[11](Rtdは ;3'"'"' 50) [12] (Redは0.:3'" 40) ， 

Schaafら[17](Rtdは 10'" (0)， Vidalら[19](Redは0.2'"'"' 7)はこの領域における

表面圧力の一定性を見つけている. しかしながら， l¥1cCroskeyら[16]は，彼ら以前

の実験データ [11][12][17]-[20]について，これらは存在する理論的モデルによる予測

どころか各研究者の実験データの間でさえあまり一致せず，これはこのような条件下

での精度よい実験が種々の理由から極めて困難なためで-はなし、かと指摘している.ま

た， McCroskeyら[16]は平板(先端の厚みは一様流平均自由行程の 1/:3'"'"' 1/5)周

りの流れ場内の測定を行い，衝撃波面が有限の厚みを有していること，衝撃波形状は

前述の理論的モデルで得られるものとは異なって凸面状になることを実験的に示し

これらモデルの不完全性を指摘している.

ところで，これまで・挙げた文献中の実験における「鋭い先端」という表現はJ先端

よりはるか下流の平板上の境界層流れに関する限りは実質的に影響がないような鋭さ

の先端」という意味で用いられていると推察されるが，鈍頭性の影響は，これが存在

する場合には先端極近傍の境界層の流れの状態にも強L、影響を与え，この先端極近傍

の流れ場はそれより下流の影響領域内の流れ場に影響を与えることが明らかである.

しかしながら.このような平板周りの流れ場自体が流体力学的に複雑なため鈍頭性と

境界層の影響を厳密に区別することは事実上不可能である.例えば，衝撃波生成の機

構について言えば，これは基本的には，鈍頭部の存在によるかあるいは粘性の影響に

よるかに関わらず，そこでの流体要素の減速に伴う圧縮過程と関連するものである.

つまり実際の鋭い平板周りの流れ場ではこの両者の影響は，各々独立して存在かっ相

互に干渉しているというよりも，混在している.さらにこの圧縮過程の結果生じる現

象そのものが非常に複雑である.すなわち，この圧縮過程で圧縮波が生成され，これ

は周囲に伝播する.さらに，いったん圧縮された流体要素は高温になるため(冷却さ

れずかっ周囲に拘束がなければ)膨張する.これによって実質的なピストン効果が周

囲に与えられることになる.実際の流れ場においてはこれらの現象が同時に起きてい

る.このような理由による困難性にも関わらずやはり，実際の流れ場の構造を正確に

理解するためには，また理論的モテソレの構築や評価を行う上でも，まず鈍頭性の影響

を正しく評価しておかなければならない. しかしながら，鈍頭性の影響あるいはそれ
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が無視できることを，少なくとも実験的に直接に確認した例は見あたらな~ ¥2. 

本章では.これらの影響を近似的に独立させることができる実験法を提案する.目

的を達成するためには平板上での境界層成長の影響，よって粘着の条件を排除すれ

ばよいと考えた.このため従来の平板周りの実験とともに同ーの Redの条件で円柱に

関して実験を行う.ただし，このときの円柱の代表的尺度 dは断面直径とする.こ

のとき Rωをパラメータとして変化させる.円柱の実験は近似的に鈍頭'性の影響のみ

を表すものと考え，これらの流れ場の様子および衝撃波形状を各 Redごとに比較する

(図 .5.1参照).この方法は極めて単純ではあるが，本質的な事項についての新しい洞

察を与えてくれるものである.

次に，これら物体周りの衝撃波形状の相似性の Reynolds数への依存'性について実

験およびプラストウェーブ理論の結果に基づいて考察する.よく知られているように，

Rωが大きい場合(およそ R匂>3000程度 [27])，平板周りの衝撃波形状は l'/d-Rs/d

面において相似性を示す.この相似性は非粘性理論であるプラストウェーブ理論の結

果によっても支持される.一方，先にも述べたように，RedがOの場合については衝

撃波の生成・形状は自己誘導粘性干渉モデルで説明されてきた.そして，これらの

中間の R匂領域では，Rεdが小さくなるにつれて相似形状から逸脱していくことが報

告されている [2][22]. しかしながら，この逸脱の特'性についてはこれまで系統的な説

明がなされていない.ところで，ブラストウェーブ理論によれば衝撃波形状 Rsjdは

全抗力係数 Coの関数 f(Cιl'j d)で表されるとL寸事実に基づけば，大きい Redの

場合に現れる相似性は極超音速条件では Coが Mach数と Reynolds数に依存しない

という性質 CMach-and Reynolds-number independence[98])によるものであり，中

間の Redにおける逸脱は Coの変化によるものではなし、かということが推論できる.

そしていくつかの文献でこの中間的な，すなわち Oではない非常に小さな Redの値

の範囲における円柱の全抗力係数 Coの Reynolds数への依存性(ReYllolds-number 

2間接的には評価している例がある. Wallaceら[20]はRedが400程度の平板で実験を行い.(境界

層理論により予測される)境界層排除厚さが衝撃波と平板の間の流れ場の厚みの半分程度となる先端

極近傍において衝撃波形状は非粘性理論(ブラストウェーブ理論)による予測に合うことを示した.

この結果の説明として彼らは.鈍頭性がある場合には，鈍頭部前方の衝撃波背後の密度はいったん高

くなるが，その後の膨張の影響によって密度は平板表面近傍では小さくなり.境界層はこの密度の小

さな層内で形成されるので排除の効果が小さくなるためと述べている. しかし彼らは Redが 1~ 40 
程度の範囲でも実験を行っているが.この場合には先端は鋭いとして，鈍頭性の問題についてはまっ

たく言及していない.
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df'pf'Il dp!l('(' )について報干与されている[リリ][100]. 本章では，相似形状からの逸脱に関

するこのような考え方について，作られた実験結果によって確認する.

5.2 実験概要

シュリーレン法による可視化実験は第:~章で‘述べた無隔膜衝撃風洞にて干rった.こ

れによって従来の金属隔膜方式の場合に問題であった.隔膜の破片で汚染された気流

による模型の損傷がなくなり，同ー模別による再現性の確認が可能になった.試験気

体は空気である測定部気流 Reynolds 数 Rtjm は約:~ x 106 j 111である.

C IWrIlyi [27]によれば流れ場の Rtdへの依存性は Rtdの値で-およそ数千以ド程度で

現れるとされている.これを考慮して模型の代表的尺度 d，すなわち平板の先端での

厚みあるいは円柱の断面直径は 0.01.5'" 1.00 llllllの範囲で選んだ.これらは RCdの値

ではおよそ .50'" :~OOO に対応する.千板模型は金属製の平板あるいは薄膜である.薄

膜の場合，補強のためにその先端部以外は， くさび型に成形した先端を有する硬L、干

板に貼り付ーけてある.円柱模型は金属線である.模型幅は 2次元性を確保するために

lOcm以上とした.平板迎え角 αは0。である.

5.3 結果および考察

5.3.1 鈍頭性と境界層の影響の関係

平板周りと円柱周りの流れ場の可視化結果を同 -Redで‘比較したものを図 :).2'" 

5.6に示す.ところで，本章緒言で-述べたようなことを日的としてこれらを比較する

場合，厳密に言えば円柱背後の後流の状態が問題になる.これについて，この科度に

小さな Redの場合には円柱背後の後流の速度は円柱直径の数倍軽度下流でほぼー様流

の値にまで回復することが報告されている [101]. これは粘性の影響による後流速度

分布の拡散が強く現れるためと考えられる.また，Rεdが小さな場合には後流衝撃波

(wake shock)が存在しないことが指摘されている [101][102].本可視化結果において

もRedが 1.500以下では後流衝撃波は観察されない.このことは円柱後流における再

圧縮の影響が小さいことを示している.以上より，円柱後流の状態、は本実験の目的に

叶っていると推察される.さて.これらの結果のうち，従来は鈍頭性の影響は無視で



きるとされてきた程度に小さな R川の値 [10][12][li][IX][20]である，)0および 150の

場合の円柱の可視化結果(図 .).2， ，).;~のド段)において，衝撃波が生成され，また

かなり下流まで円柱の存在が影響していることを明瞭に確認できるのは注!1に値する

結果である.

図 .).2'" 5.6について，平板および円柱，いずれの場合にも衝撃波と‘ド板の間の流

れ場内において J'軸に向かつて密度が小さくなることをぷす黒く写っている肘が観

察できる.また，Rtdが小さくなるにつれて，この黒い層の鮮明さは徐々に増してい

るように見える.これは，Redが小さくなるにつれて.この黒い層内における密度勾

配が大きくなることを示している.同様な傾向は平板の実験を行った Halllll1ittら[2].

Chengら[22]によっても報告されている.これらの研究ではこの層は境界層の外縁

であると特に論拠もないまま結論されている. しかしながらこの黒い層は同ーの R(" 

における円柱の場合にも観察できる.よってこれが境界層の外縁であるとは A概には

言えない.特に円柱周りに生じるこのような層は，明らかに円柱の鈍頑件.のために生

じるエントロピ一層の外縁である.さらに， R(，，::; :WOにおける，y.板と円柱の流れ場

の比較によって，後続体としての平板表面の存紅の影響が明らかである.すなわち，

これは鈍頭部で生成されたエントロピ一層外縁の位置を外部流側に押しやりながら，

}~Jl 、属中の密度勾配を円柱の場合よりも大きくしている.また平板の場合，写真中で

観察される範囲内でエントロピ一層の厚さは下流に行くにしたがって広がっている.

二れらの観察結果は平板の先端近傍の密な流線群がド流で疎になっていることを示し

ーている.これは定性的には， 千板表面上の粘着の条例二によって表面i近傍の気体の極度

が上昇し気流が膨張するためと説明できる.以上の考察より，平板表面i近傍流れ場

の流管は境界層排除厚さに基づく有効物体によってf!lJげられるというよりも，膨張し

ながら流れているという結論が得られる.

次に， 平板間りと円柱周りの衝撃波形状を比較する(図 .5.i'" 5.11参照). 舟連

の凶において，距離.1'/dが小さい領域(およそ」・/<1< 100程度)では平板周りと円柱

同りの衝撃波形状久/dの差は極めて小さし¥ -ん¥.t/dがそれより大きな領域(お

よそ ;t/d>100程度)では， .r/dが増加するにつれて，Rs/dの差が現れる.ギ板!日

りと円柱周りの衝撃波形状凡/dの差に関するこれらの傾向は Rfdの値とは関係が無

い.よって干板周りの衝撃波の生成・形状に関して次のような結論が得られる.衝撃

i・}



波の生成は，極めて小さな Rtdにおいても鈍頭性に支配される.衝撃波形状について，

，r/dが小さな領域では鈍頭性の影響が大きく ，，!'/dが大きい場合でもこの影響が消え

ることはない.平板境界層成長の影響は ，1'/dが大きな領域で現れ，これは衝撃波を

やや外部流側へ押しゃる.

5.3.2 Reynolds数の影響

平板周りの衝撃波形状の Reynolds数 Rtdへの依存性について示したものが図 .5.l2.a，

.5.12.bである.同様に，円柱の場合について示したものが図 .5.I:3.a， .5.13.bである.

平板および円柱，いずれの場合においても Reynolds数 Rfdと 1500では実験結果の

相似性が明らかである.一方，Red :::; :300では，Redが小さくなるにつれて衝撃波

形状はこの相似形状から外部流側に逸脱していく.また，これらの図において第 4

章のブラストウェーブ理論による結果を CDを変化させて示した.ただし，CDの値

には，Redが無限に大きい場合に対応するものとしてニュートニアン理論 Cmodified

Newtonian theory)によるもの CCD = 1.22)および Redが Oの極限に対応するもの

として自由分子流理論によるもの(ここではその代表的な値として CD = :~.O とした

[103][104 ])の二つを用いた(付録c参照).実験結果の傾向は本理論結果と照らし

合わせることによって次のように説明できる.大きな Redの場合の相似性は理論によ

る予測 Rs/d= f(CD ・ l~/ d)における CDの一定'性を表している.このことは，Redが

大きい場合には平板の先端鈍頭部あるいは円柱前面部周りの流れ場がほぼ非粘性的で

あることを示している.一方，相似性からの逸脱は CDの変化によるものである.本

実験による衝撃波形状の変化の傾向は，Redが小さな領域では，Rfdが小さくなるに

つれて CDが大きくなることを示している.これは平板の先端鈍頭部あるいは円柱前

面部における全抗力に対する粘性抗力の寄与が大きくなるためで‘あると考えられる.

このような CDの変化の傾向は，極超音速希薄流条件(高 Ml'低 Red)のもとで Red

を変化させたときの円柱の仁7lJの計測を行っている文献結果 [99][100]と矛盾しない.

実験結果とブラストウェーブ理論の聞の定量的な差は，理論に用L、られた仮定，特に

平板の有限の厚みを考慮していないことおよび5郎、衝撃波の条件に起因しているもの

と考えられる.有限の Mach数の影響を考慮すれば実験結果とよく一致することは文

献 [29]において示されている.
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5.4 結言

平板周りと円柱周りの流れ場を比較することにより，平板周りの流れ場における鈍

頭性および境界層成長の影響を明らかにした.平板上の極超音速流の流管は，境界

層排除厚さの影響のみによって曲げられるというよりも，膨張しながら流れている.

また，衝撃波の生成は，極めて小さな Revnolds数 Rt"の場合で‘も鈍頭性に支配され

る.衝撃波形状について，距離 :r/dが小さな領域では鈍頭性の影響が大きく ，.1'/<1が

大きい場合でもこの影響が消えることはない.平板境界層成長の影響はげdが大き

な領域で現れ，これは衝撃波をやや外部流側へ押しゃる.次に，衝撃波形状の相似性

について調べた.実験結果より，この相似性が円柱周りの衝撃波形状に対しても存在

することが確認された. Revnolds数 Re"を小さくしていったとき，この相似性から

の逸脱がいずれの実験においても観察され，これは平板の鈍頭部あるいは円柱前面に

おける粘性抗力の影響によるものであることを，衝撃波形状の実験的観察とプラスト

ウェーブ理論の結果を考察することにより説明することができた.
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a) Flat plate 

b) Cylinder 

図 5.2:平板周りと円柱周りの流れ場の比較 (1ft."巴.50)



O 10 20mm 

a) Flat plate 

b) Cylinder 

図 5.3:平板周りと円柱周りの流れ場の比較 CRfd勾 150)
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a) Flat plate 

20mm 

b) Cylinder 

図 5.4:平板周りと円柱周りの流れ場の比較 (Rf:r/ ~ :WO) 
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O 10 20mm 

a) Flat plate 

b) Cylinder 

図 5.5:平板周りと円柱周りの流れ場の比較 (Rf:d巴 1500)
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a) Flat plate 

b) Cylinder 

図 5.6:平板周りと円柱周りの流れ場の比較 CRJ，jぉ :3000) 
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第 6章

やや鈍い先端を有する平板周りの極超音

速粘性流れ場における迎え角の影響

6.1 緒言

第 5章において極超音速流中における鈍頭性および粘性境界層の影響について明

らかにした.本章では後続体形状(平板迎え角〉の影響について実験的に明らかに

する

さて， Reynolds数 Rer!がある程度小さい場合，一般的には先端はい鋭い (sharpY

と呼ばれるが，理想的に鋭い先端 CRed= 0の場合に対応する)を現実に得ることは

不可能である.すなわち R匂がOではない有限の値をとるかぎりは鈍頭性を有するも

のと考えるのが正確であり，“鋭い竹という言葉は意図的に鈍頭性の影響を(現実には

必ず存在するにも関わらず)無視するときに用いられてきたようである [10]-[12][16]←

[20][24]. この意味での，“鋭い刊とし寸言葉に対応する R匂の値はおよそ 300'" 450 

程度以下 [2][3][22]とされてきたが，このような経緯のために，この程度に小さな Red

の場合には鈍頭性の影響は無視されてきた.例えば，平板の迎え角がある程度大きな

場合には，衝撃波形状は斜め衝撃波関係式によって十分表されるとされる.また迎え

角が小さいあるいは Oの場合には衝撃波の生成，形状，そして流れ場は平板境界層の

成長の影響によってのみ説明されてきた(自己誘導粘性干渉モデル).しかしながら，

実際には，小さな Rωの場合で、も鈍頭性が流れ場および衝撃波形状に与える影響は大

きく，境界層の影響は二次的なものであることが第 5章で示された.よって，極超

音速流低 Redの範囲における平板迎え角の流れ場への影響は一般に認識されているほ
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ど十分に知られているとは三えない.

本章では，R(ィおよび迎え角のを変化させて可視化実験を行い，この結果をブラス

トウェーブ理論(第 t章参照)と比較することにより，鈍頭部の流れがその背後の流

れに与える影響と迎え角の影響の関係について明らかにする.

6.2 実験概要

シュリーレン法による可視化実験は第 3章で・述べた無隔膜衝撃風洞にて行った.こ

れによって従来の金属隔膜方式の場合に問題であった，隔膜の破片で汚染された気流

による模型の損傷がなくなり，同一模型による再現性の確認が可能になった.試験気

体は空気である.測定部気流 Rη'J¥olds数 Rtjmは約 :3x 101) j 111である.

鈍頭平板模型は第九章で用いたものと同ーで¥先端厚みdが0.0.5， 0.10. l.OOllllllの

もの3種類を用い，これに対応する Redはそれぞれ， 150， :300， :~OOO である. ReVJ¥olds 

数 Jhdが1000程度以仁では鈍頭部の流れはほぼ非粘性的であるとされている [2i].迎

え角 αは_100
'" 2.50まで変化させた.

6.3 結果および考察

迎え角。の変化に対する流れ場の変化の様子を図 6.1"" 6.3に示す.第 5章に

おいて，迎え角がない場合 (α=00 )に衝撃波と平板の間の流れ場内において， ー

様流に垂直に外部流から平板側に向かつて密度が小さくなる層が観察され(写真では

黒く写っている層)，これは先端部の鈍頭性のために生成されたエントロピ一層の外

縁であり，これはまた平板表面上における粘'性の影響を受けていることが分かってい

る.可視化例より， αが比較的小さいとき (α<100 )には， αを大きくしていく

と衝撃波と平板の間の流れ場の厚みは小さくなり，それとともにエントロピ一層の外

縁の鮮明さが増しまた平板に沿うようになる.これは αの増加とともに平板迎え

角による圧縮の効果が流れ場に与える影響が強くなっていくことを示している.さら

に αを大きく (α>100 
)していくと衝撃波と平板の間の流れ場の厚みの変化はそ

れほど顕著ではなくなり，またこの流れ場内部の様子も大きくは変化しない.可視化

写真からのこれらの定性的結果は，流れ場への影響について，迎え角による圧縮の効
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果の占める割合が迎え角の増加とともに大きくなっていくことをぶすとともに，鈍~貢

性の影響は迎え角が大きい場合でも存在していることを示している.

衝撃波形状に対する迎え角 α の影響を岡 6.1 にぷす.迎え角のが小さいとき

( 0 < ，1)0 ) ，衝撃波形状の特性はの =0。のものとそれほど変わらずー ハの増減には:

じてJ-:. fする程度である.すなわち α が小さいときは，衝撃波形状は鈍頑'~t:.の影響

を強く受け，迎え角による圧縮あるいは膨張の効果(非定常 l次元流で-はピストン表

面による圧縮あるいは膨張の効果〉のためにやや上 下する程度である. ゾj司 ハが

大きいとき，衝撃波形状は上流では鈍頭性の影響を強く受けるものの，あるf'U支ド

流ではほぼ直線状となり，迎え角の影響が強く現れている.次に H(，/の変化の影響を

図 6..1'" 6.8に示す.実験では Hfdが小さいほど衝撃波形状は l二側に移行している.

一五，プラストウェーブ理論において ('Dを変化させた場合の計算結果も ['IH><:]にぶす.

ただし，仁1)の値には，Rtdが無限に大きい場合に対応するものとしてニュートニアン

理論によるもの (CD二1.22)および Redが Oの極限に対応するものとしてnr!1分(-

流理論によるもの(ここではその代表的な値として CD 二:川とした [IO:~][IOIP の

二つを用し寸こ(付録(‘参照). R(，¥'llO¥ds数 lむとρ〉変化に対して実験結果とプラスト

ウェーブ理論の傾向は~~-致している.以上より RtrJの変化に対する傾向はフゃラスト

ウェーブ理論では('1)の増減により表現されると考えられる.すなわち，小さな Ht，j

の値の範聞で、は鈍頭部における C[)は Rfdの減少にともなって増加しそしてこれは

そこでの粘性の影響が現れるためと考えられる.これは第 5章で得られた結論と [liJじ

である.実験結果とブラストウェーブ理論の間の定量的な差は，理論に片jし、られた仮

定，特に平板の有限の厚みを考慮していないことおよび強い衝撃波の条件に起闘して

いるものと考えられる.迎え角がない場合に対して，有限のl¥Iach数の影響を考慮す

れば実験結果とよく ー致することは文献 [29]において示されている.

6.4 結言

可視化実験とブラストウェーブ理論の結果を比較することにより，迎え角を有する

鈍頑干板周りの極超音速流れ場について以下のような知見が得られた.迎え角のに

よる圧縮の効果の流れ場への影響は，迎え角の増加とともに大きくなっていく.迎え

95 



角 α が小さいときは，衝撃波形状は先端鈍~前日の影響を強く受け，迎え角による圧

縮あるいは膨張の効果(非定常 l次元流では平板表面によるピストン効果)のために

やや上下する程度である. ゾj，迎え角のが大きいとき，衝撃波形状は上流では鈍

頭部の影響を強く受けるものの，ある程度下流ではほぼ直線状となり，迎え角の影響

が強く現れる.これらの実験結果はブラストウェーブ理論の結果と比較して，よく一

致した.
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O 10 20mm 

O 10 20mm 

O 10 20mm 

c)α= 200 

ー

図 6.1:流れ場に対する迎え角。の影響 Clu" ~ 1ろ0)



図 6.2:流れ場に対する迎え角 αの影響 CRfr/ 巳 :lOO)
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。 10 20mm 

O 10 20mm 

図 6.3:流れ場に対する迎え角 οの影響 (R( d 勾:HlOO)

}
 

t-}
 

t-



l!i 

ハ
υ

'
E
E
A
 

。
.) 

:20 

(Co=1.:22 

G 二 25d仔g.

wave theorv 

v 

一一一一 Blast

(r.I)=IO. Herl~:)OOO) ... 

v 

Experinwllts 

o deg. 

ー10

-2 

0 

2 

10 

1.5 

20 

2.1) 

。

• v 

... 
e. 

• 
• ロ

40 

20 

10 

30 

-
v
¥
工出

ミd

Fヘ
←ー・4
5亡
...... 

F唱・4

立つ

ぷ
-
x
v
H
{甲
山

-
v
L
N

コ
2
H
A
E口
先
日
守
口
。

z

100 

x/d 

80 ハu
n
h
u
 

40 20 。
distallce N on-dirnensionalized 

CRed勾 :3000) 図 6.4:衝撃波形状に対する迎え角 αの影響

ハリハ
u

s
，i
 



Experiments 

Flat plate 

Red 

1.50 

300 
3000 

(M1二 10，Re=3 x 10ゲι勺/μ111
mode叶l今 a=-10deg. 

ハリP
O
 日

)
¥
J
H

ム。(円
d
』∞

A 

企

40 u
℃
。
』
∞ ム

ム
ム

A 
A 

A 

ム

A 

Co=1.22 

Blast wavぞ theorv

( a =Odeg.) 

L与

ム

で
お
司
守
口
。
百
回
。
自
宅
ー
ロ
。

z

ム

A 

ム

ム

ム20 

100 

x/d 

80 ハUC
U
 

40 20 。
distance N on-dirrlensionalized 

図 6.5:衝撃波形状に対する Reynolds数 Rω変化の影響 (α=-100 
) 

1
1
 

nυ 
-
E
E
A
 



Experiments 
Flat plat尽

Red 

1.50 
:300 

3000 

、EV
I
 

，，，，，，，，，， 

ハ
h

nu 

句

''A×
 

守
、
リ
}
.
一

二

理

凸

ん

，

A
U

n
n
n
u
 

一一

O

G

 

'aaA 一一I
H
e
 

h

d

 

/
I
K
O
 

、且n
 

ハ
υ

P
O
 

ガ
¥
回
出

0 • 
。
戸、
← ...... 
d ...... 

.... 司

[fJ 

40 υ
℃
C
H
円∞

'i 

f 

。。。0

・
o
 

c

l

 • 0
 

0

0

・
0
 

0

0

・。
(

J

O

}

 ol 
o
o
-
4
 。。。。

20 

句。N
Z
d
z

。E
C自
宅
l

出。
z

100 

xjd 

80 ハリ

円。40 20 。
dist.ance N on -dimensionalized 

(α= 00 
) 図 6.6:衝撃波形状に対する Reynolds数 Red変化の影響

102 



Experiments (1¥11二 10.Re=:3 x 10n 
1m) 

Flat plate 1l1Odf'1. 0 二 lOdeg.

Red 

1.50 
:300 

:3000 

60 
七
¥
目
出

口
。
色
付
』
∞

ロ

• 40 は
で
。
』
∞

ロ

ロ

wa¥'p thpory 

口

口

口

ロ• 
口

ロ
-• 口

口口
一口口

口
口

20 

-ZN--SHOEC自
宅

lzcz

100 80 、.. EJ
 

r

・-・、
円

h
u40 20 。

x/d 
distance N on -dirnensionalized 

(α= 100 
) 図 6.7:衝撃波形状に対する Reynolds数 Red変化の影響

10:3 



Experiments 

Flat plate 

Red 

150 

300 

3000 

X 10
6/m q

J
q
h
u
 

=
主

-
e
n
ψ
 

F
H
U

内

L一一

川

G
一一し

d

l
民

d

i
l
o
 

n
 

n
U
 

F
O
 。七

¥
回
出 <> 

Co二 3.0。
0 • 

外
出
円
山

d
』
∞

wave theory 

。

• <> 

イ〉

<> 
/) 

。

• 40 

20 

u-
ト
)
。
』
∞

日

Z
N
Z
d
H
H

。z
g自
宅

lgz
100 

x/d 

80 ハUF
O
 

40 20 。
distance N on -dimensionalized 

(α= 200 
) 図 6.8:衝撃波形状に対する Reynolds数 Rω変化の影響

104 



第 7章

スパークトレーサー法による極超音速流

れ場の可視化法

7.1 緒言

先端流問題に関連して，先端部後方にある流れ場における先端部の流れ場の影響を

調べることは工学的に重要である.実際の極超音速飛朔体は先端部後方に，胴体と推

進機，主翼・尾翼との結合部，操舵面などの角部，および後端部を必ず有する.これ

らの領域では，先端部を通過して機体表面上を流れてきた境界層が流れ込み，流れの

剥離・再付着などが生じる場合があり，このとき再付着部では空力加熱率が急激に上

昇するとともに，機体の姿勢制御効果や推進機性能が損なわれる [:30][:31J.このよう

な実際の流れ場の状況は図 7.1に示す鋭い角部周りの流れ場で理想化できる.この問

題については理論的研究 [:35][:36Jとともに，近年では完全 Navi守r-Stokes方程式を用

いた数値計算による研究 [41J-[4aJも数多い.特にこの数値流体力学によれば流れ場

の様子は詳細かっ定量的に得られる.しかしながら，流れ場を支配するパラメータが

多く，普遍的な流れ場のモデル化は困難であるため，未だその詳細な構造が解明され

ているとは言えない状況にある.このため，構造解明とともに様々な条件下における

データの蓄積・データベース化などを目的とする実験的研究の重要性は近年ますます

高まり，現在でも多くの基礎研究 [4司-[4.5Jが行われている.

さて，先端部近傍や前段で-述べた角部などの周りの複雑な流れ場についての実験

的研究の歴史は古い.表面熱伝達率および表面圧力の分布については，これらの量に

よって流れ場の様子もおよそ類推できるため，多くの文献(例えば，角部周りの流れ
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場について [31]-[:~4 ][:~7]- [<to][n]-[，15][SO] [52][5，1])で測定されている.剥離位置を特

定するのには，表面摩擦分布 [SS]，ilü膜法により得られる表面流線[:~1 ][56]などが用

いられる.これらはし、ずれも流れ場内で生じている現象の結果として物体表而に現れ

る情報である力¥流れ場の構造をより理解するためにも流れ場内の情報は不可欠

であるが，極超音速流実験においてこれらを得ることは一般に非常に難しい.すでに

確立された方法として挙げられるのはプロープ法および密度変化を利用した吋視化法

程度である.ところで，先端部近傍や角部周りの流れ場のように流れの圧縮や膨張が

牛.じる領域においては主流方向速度が大きな変化勾配を(物体表面の法線Jj向に対し

てと同様に主流方向に対しても)もつことが特徴の一ーつで守それゆえ速度場に関する

情報は基本的かつ極めて重要であると考えられるが，これを直接的に測定あるいは可

視化したような実験的研究は見あたらない.

速度はプローブ法によれば原理的には定量的に得られる [57]が，プロープ挿人に

よる乱れの度合いが大きい，極超音速風洞の気流持続時間は一般に非常に短いので流

れ場内でプローブを精度よく移動させるのに非常な労力を要する，物体表面近傍お

よび剥離領域では精度が極度に悪化する [54][5S]などの欠点がある.これによる測定

例 [10][.54][55]もL、くぶん低い Mach 数ぽ~6 程度)のものしか見あたらない.シュ

リーレン法，シャドウグラフ法，マッハ・ツェンダー干渉法などによる可視化では密

度場に関する情報が得られ，これを定量化したものと別に測定した他の物理量とを

用いれば速度場が得られる.ただし，このためには別の測定(例えばプローブ法な

ど)が必要で，また密度場定量化の技術は高度なものが要求される.また，試験気体

とは別のトレーサー粒子の導入を要するトレーサー法では極超音速風洞実験におけ

る低密度な高速気流条件下で適当に振る舞ってくれるトレーサーを選定することが問

題となる. トレーサー法のうち， レーザー誘起蛍光法 (Lasf'r-InducedFluorescellce 

technique， LIF法)はレーザ一光で励起された分子レベルの質量のトレーサー(試

験気体そのものあるいは別の分子，原子)を用いて各物理量の直接的かっ定量的な測

定が可能 [105]-[107]な方法として脚光を浴びており，超音速流の測定には適用例が

多数見られる. しかしこの方法では装置が複雑かつ高価になる [10.5][106]. また極超

音速流条件での適用例も見あたらない.以上のように極超音速流中の速度場の測定あ

るいは可視化は，高速気流である密度が低いなどの理由から極めて困難で，有効な

n
hリハU

τ
‘EA

 



方法もないのが現状である.

以上のように，本研究では，先端部近傍やその後}iにある 1(j部の周りの流れ場な

と複雑な極超音速流れ場の構造についてさらに解明していく上て¥速度場の実験的

情報の重要性と欠乏性を鑑み，まずその可悦化法の開発が急務と;}j-えた.そこで本章

では，定性的ではあるが，簡易的かっ直接的に速度場に関する情報が得られる吋能性

のある方法として，放電発光粒子をトレーサーとして利川するスパークトレーサ一

法 Cspark-traccr t叶lIliquc[108]-[110Pを試みる.ここでは先端部後}Jにある 2次比

角部周りの流れ場の可視化結果を同一実験条件におけるシュリーレン法および完全

Navier-Stokes方程式に基づく数値計算の結果と比較し，その宥効性を検討する.

7.2 スパークトレーサー法

原理は次のようなものである.気流中で流れ場を横切ってある距離離した屯械1m

に高電圧を印加すると放電が生じる.放電は抵抗の少ない経路を通って行われるの

で，高電圧印加の初期には電極問の最短経路すなわち前線状の放電経路が形成され

る.いったん放電経路となった部分の粒子の官日は励起状態をその寿命に応じて持続

するので-その間抵抗が小さくなる.これら励起粒子は気流にのって移動し，したがっ

て放電経路もまた気流の影響を受けるので，このとき観察される放電発光領域の形状

(見かけの放電柱形状)と速度場に相関があれば速度場の情報が得られる.この考え

Jjは新しいものではないが，極超音速流中における速度変化の様子を見る目的で使m

された例はない.

前節で、述べた他の方法と比べたとき，本方法の特長としては以ドのようなものが考

えられる.プローブ法と比べて，電極の配置や形状を工夫することにより流れ場の乱

れの問題が避けられる.本方法はレーザー誘起蛍光法のようにレーザー光人力による

トレーサーの選択的励起を利用するのではなく，電極聞の放電によりトレーサー(試

験気体そのもの)を励起するものであるので大出力のレーザー装置が必要なく，また

トレーサーの選択を行う必要もない.励起用のエネルギ一供給源には低気圧下での放

電が行え，写真観察可能な程度の放電光が得られる電圧，容量の電源があればよく，

比較的簡単なものとなる. トレーサー(試験気体〕の励起には電界により加速された

107 



高速電子による衝突電離を利用するので，熱電離のように重い粒子の温度は高くな

らない.すなわち，試験気体は弱電離状態(通常の低気圧グロー放電で中性粒子は

lOl.5 rv 1 01i /C111¥荷電粒子が 109
'" 1 011 / CIll:

3
程度)となか温度は電子温度のみ

が非常に高く非平衡になるが，中性粒子，イオンは質量が重いため，電界および高速

電子の衝突による運動量すなわち温度の変化は小さい.このように中性粒子の温度の

影響が支配的であるため，粘性，熱伝導などの気体の物性が大きく変わることはない

[11 1]. 

7.3 実験装置および条件

本実験は第 :l章で述べた無隔膜衝撃風洞にて行った.これによって従来の金属隔

膜方式の場合に問題で、あった，隔膜の破)片片1十a でで.汚染された気流による模型の損傷がなく

なり，同

の密度は ρ内1=!XパJO-一3刊kgU/Inm1nJI「3' 分子数密度は N1二 1Oli /仁I111，流速は ('1= 1 km/日，

Reynolds数は Rt二 :lX 100/mである.一様流 l'vlach数 J¥;f1とReynold日数 Rcおよ

び以下に記述する模型の幾何形状と大きさを考慮したとき，同程度の条件下で行われ

ている文献中の実験[:32][:34] [40]では，境界層の状態は層流であるとされている.

可視化は交叉する 2つの平らな表面から構成される鋭い角部周りの流れ(図 i.l参

照〉を対象とした.角部模型本体およびその支持柱は電気絶縁性材料で-あるベークラ

イトで製作した.模型は前後部2つの矩形の平板表面よりなり，前部平板去IfIlの後端

部に後部平板表面の先端部を接合させ，この接合部を軸として 2つの平板表面がなす

角度 fすが調節できるようにした.ただしこの角度 3は前部平板表面の延長 l二を o。

とし，凹角側を正と定義しておく.また便宜上，この接合部から前部平板表面に沿っ

た距離を XF，後部平板表面に沿った距離を XRと定義する(図 i.'2参照).前部と後

部の平板模型の形状は同一で，前後部平板表面の長さんおよび LRはともに 7.1mm，

厚みは 10mm，幅は 2次元性を確保するために 100mmとした.前後部平板模型の先

端は鈍頑性の影響を極力避けるために先端厚み 50μ111以下のくさび形状(くさび角

20つとしてある.幾何的条件は一様流に対する前部平板表面の迎え角を 00とし， !-J 

を-:30rv 300の範囲で変化させた.
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模型上の電極は図 i.2のように配置した.すなわち，前後部平板表面の長さ方向に仲

びる中心軸をはさんで対称に，幅方向に 101l1l1lの間隔を開けて 2枚で」対の銅箔を貼

り付ける.銅箔 1枚の大きさは長さ方向に約 1Il1m，幅}jril]に 10111ll1，厚さ 20/1111であ

る.この銅箔の対が前部平板上の XF= .5 '" 6.1111 l1l ，後部平板 kのXR= 10"，  60ml11 

の聞に 10mm間隔で，合計1:3対配置されている.各銅箔は，模明 Fff[Sより穿孔した

孔を通した導電線とハンダにより接合しである.よって模型表面上には銅罰のみが露

出する.一対の銅箔を放電回路の同極に接合し，他方の極を観察対象である流れ場を

乱さない程度に離れた模型外部に設置した電極(外部電極〉に接合すれば，模型 i二の

一対の銅箔と外部電極の間で放電が行われる.

放電エネルギーは充電電圧 ¥1= 960Vで充電されたコンデンサーより供給する.こ

の容量 Cは写真観察のための光量の要求と放電エネルギーの付加による流れ場の乱

れを抑えるという要求との妥協になる.本実験では角度庁>00 の場合には 1000pF，

(3 < 00 の場合には .5000pFとした.ここで，放電エネルギーんの付ー与による気流へ

の影響を見積もっておく.エネルギーんは 0.5ηぷ1ノ2 で与えられる.放電効率引を

0.1程度 [110]とすれば，たかだか Ed'" 2..5 X 10-4 .J程度である.一方，体積日 [m3
]

の放電路にある一様流のエンタルピ- Hf [.J]はP11kpJbにより与えられる.ここ

にらり [.J/kg.K]は風洞貯気部における空気の比熱である.ここで放電路を断面直律

0.01111，長さ 0.05111程度の円柱体形状と仮定すれば， Hf '" :3.2 x 1O-3.Jとなる.よっ

てん/lIfは 0.08程度と比較的小さい.また，放電エネルギーの付与による密度変化

のための浮力への影響については，試験気体が空気であるのでこの影響はほとんどな

いと考えられる. したがって放電エネルギーの付与による気流への影響は小さいと考

えられる.

放電のタイミングは以下のようにして設定した.まず，衝撃風洞の銃身端付近内面

に設置した圧力変換器に衝撃波が到達したときの出力信号をリターダーに取り込む.

-定時間遅延したのち，リターダーからの出力信号により回路中のトランジスターを

動作させることにより，放電が行われる.遅延時間は，同一実験条件においてリター

ダーの出力信号により動作させたストロボの発光を用いたシュリーレン法による可視

化を行い，気流の定常性を確認して設定した.観察は図 7.2に示す方向から行った.

記録には測定部観測窓を隔てて，模型より約 1m離して設置した 50mmレンズー眼
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レフカメラを用いた.シャッターは開放状態とし，絞りは光量に応じて適当に変更し

た.フィルムは λSAJ600を用いた.

7.4 数値計算法および条件

計算にあたか流れは全域にわたり層流と仮定した.また一一様流のよと‘み点温度

は比較的低いので完全気体 (γ=l.4 )を仮定した.以上を考慮して， ー般化座標

系に変換した非定常2次元圧縮性完全 Navier-Stoke日方程式を時間進行法で解くこと

により定常解を求めた.離散化は有限体積法的に行い，対流項は vallLeer型の流東

分離風上差分，キ~i'~f:項は中心差分で評価した.風上差分は l\'lUSCL 法による高次精

度化を行い， TVD条件を満足させるための流束制限関数には minmodlimiterを用い

た.時間積分は，近似凶数分解を施した後， Euler陰解法により行った.本計算法の

詳細については文献[112]を参照されたい.

境界条件は，干板表面において粘着および断熱の条件を課し，法線方向の圧力勾配

を0とした.幾何形状として平板の厚みはないものと仮定した.ただし，平板先端部

における粘着条件の影響のために，衝撃波(leadingedge shock wave)が千板の先端

よりやや上流で生成される.これを考慮して，計算格子は平板先端よりある程度仁流

まで設定した.この領域では前部平板表面に関して流れは対称であると仮定して，対

称の境界条件を課した.流入境界では一様流条件を与え，流出境界は内部領域からの

外挿による.格子数は 81x 46とした(付録 D参照). 

7.5 結果および考察

スパークトレーサー法では衝撃波形状も可視化できるが，この結果とシュリーレン

法および数値計算結果(等密度線図〉を比較したものが図 7.:3rv 7..5である.数値

計算結果はこれらの図の上段に示してある.ただし，数値計算中では実験に対応する

Reynolds数で行ったものを，実験との比較のために実スケールに換算して示しであ

る.ここでは衝撃波(l田dingedge shock wave)形状に対応する最も外部流側の等高

線の形状のみに注目する.各 X位置における放電柱形状は同一実験条件のシュリー

レン写真に重ね合わせてあり，これを図 7.3rv 7..5の下段に示す.スパークトレー
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サ一法により可視化した衝撃波形状はシュリーレン法によるものとよく ー致してい

る.よって本方法を用いた場合，衝撃波形状への影響はない.また，これらの実験と

数値計算により得られた衝撃波形状はおよそ一致しており，実験の精度は妥当なもの

と判断できる.

次に各角度 dにおける各位置の放電柱形状について，数値計算により得られた速度

ベクトルと比較したものが図 7.6rv 7.11である.角度 j の変化によるこの流れ場の

およその変化の様子を把握するためにまず数値計算結果(速度ベクトル凶，凶 7.6rv 

7.11の上段)について述べる.数値計算結果によれば後部平板傾斜角.1<00 (凶 7.6

rv 7.8参照)の場合には，物体 kの粘着の条件のために前部千板先端近傍において境

界層内の主流方向速度の分布形状は急激に痩せ細っていき，速度境界層の厚みも急激

に成長していくが，角部上流近傍ではこれらの変化の度合いは小さくなっている.ま

た，今回の計算では流れ場全域で明らかな剥離は観察されず，ffj部下流において流れ

は付着したまま膨張している.また前部平板上の速度境界層は膨張角部の存不正には

ほとんど影響を受けていないように見える.後部千板傾斜角ゴ二 100 (凶 7.9参照〕

では，角部による圧縮の影響によって角部仁流で‘角部に向かつて境界層内の主流五Inj

速度の分布形状が急激に痩せ細っていき，速度境界層の厚みも増してし、く様子が分か

るが，流れは付着している.一方， /j = 200 ， :300 (図 7.10， 7.11参照〕では，角

部 i二流において境界層内の主流方向速度の分布形状が急激に痩せ剤IIり，さらには流れ

が角部上流で剥離し，角部下流において再付着している様子がlリjらかである.また手IJ

離にともなう逆流領域もゴの増加とともに大きくなる.ちなみに，本計算結果では

剥離開始角品川p (incipicllt separatioll angk)は 100と200の間にあることになるが.

これはlIoldenが求めた剥離開始角に対する実験的予測式 [:n]，

J11!3incip = 4.32¥LFii.5. (7.1 ) 

\ L"， ユ二~(0.6Gl + 1.7山 ¥L~ 
r づ+1¥ l(JJ ，，-， 

で呼得ら拘れる硝値の l凶8r陀。とげ矛!盾臥首乱しな恥い たMだしし' 半料粘州榊州J山川附州川i沖巾川挑~門性'!生i主.:F二渉渉が/パf ラりメ 一→夕 ¥Lυ"FトF、lははまj:.¥1訂lリl

でで.定義され(''''は参照温度T本に基づく Chapmall-R u besill定数，R( LFはんに基づく

Re¥"llo1d日数 7'w， 7~ は各々壁面温度， ー様流よどみ点温度である.

(7.2) 
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次に，実験により得られた政電柱形状(悦Ji.6 '" i.llの中段〕の各角度 .Jにおけ

る各位置 Xでの変化の様子について述べる.ただし図 i.6rv i.llの下段には，比

較のために無風時の放電柱形状もぶしてある.さて， ゴ<0。の場合の角部下流での

放電杵形状は共通しておおむね次のようになっている.すなわち，放電柱の上流側の

輪郭は比較的直線的であるがド流側の輪郭はかなり下流方向に弓状に膨らんでいる.

よって全体的な放電柱形状としては，速度の速い a様流部分で下流側に伸び，速度の

遅い模型表面近傍では下流側に伸びるものの痩せた形になっている.これらの放電柱

形状は先に述べた数備計算による速度分布形状と定性的に A 致する .J> 00 の場合

にも，すべての政電柱の上流側の輪郭は直線的で、あり， 下流側の輪郭はー様流部分で

は下流側に伸びている点は共通である. しかし， もう少し注意深く観察することに

よって，模型表lui近傍の放電柱形状は各角度 tおよび各位置によって複雑に変化し

ている様子が分かる.この部分では，角部|二流から角部に向かうにつれて下流側の輪

郭が卜.流方向に移動することによって政電柱が痩せ細っていく.またこの傾向は角度

jが大きいほど強く現れている.このような般電柱形状の変化の様子は数値計算によ

る速度分布形状の変化の様子と定性的にム致する.以上のように，各流れ場内で得ら

れた放電柱形状は数値計算による速度分布形状と相関があることが分かった.

7.6 結言

先端部近傍やその後方にある角部の周りなどの主流方向速度の変化が大きな極超

音速流れ場において速度場に関する情報が得られる可視化法として，スパークトレー

サ一法を試みた.本方法により先端部後方にある 2次元角部周りの流れ場を可視化し

た.本方法では衝撃波形状も得られるが，これはシュリーレン法による結果と比較し

てよく---致したまた観察された放電柱形状は数値計算により得られた速度場と相聞

があることが分かった.以上より，速度場の定性的な'情報を得る方法として本方法の

有効性を示すことができた.
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図 7.1:角部を過ぎる極超音速粘性流(模式図)
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図 7.2:2次元角部模型と座標系の定義

114 



、、‘，
F'D

 

E
I
 

C
 

、

且

〆

't、

n

u

E

3

 

助

i

r

n

M

m

 

4

・・44
E

-

-

x

m

 

3

c

 

z

y

 

n

v

-

-

a

，
 

••• 

R
g
.日
』

n

e
n
-
u
 

仏
d
c
-
m

t且
O
U
A
u
-
A
U

=
t
i
-
L
'
A
 

F--=o 

M
S
h
 

図 7.3:数値計算法， シュリーレン法およびスパークトレーサー法により捉えた

衝撃波形状の比較 ( 3 = 100 
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図 7.4:数値計算法， シュリーレン法および・スパークトレーサー法により据えた

衝撃波形状の比較 (庁=200 
) 
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M1=10， Re=3 x 106/m 
β三30deg.
Iso-density contours(CFD) 
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図 7.5:;数値計算法，シュリーレン法および‘スパークトレーサー法により捉えた

衝撃波形状の比較 ( B = 300 
) 
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第 8章

企士圭A
111口町村1

本論文では司相i超円速飛掬体周りのキ(it主流れ場の流体)J学的ヤ1:11についての J，~f礎的

矢ill，LをiUることを i:I 1的として研究を行った.複雑な極超百一速機体形状構成要素とし

て鈍脱却1l1Uf;状および角音1)形状を考え，これらの周りの流れ場の流体}]，学的な本質を

損なわない範IJ!:]でこれを理想化した状・況として鈍頭平板周りおよび2次;dfJ;，m同りの

流れ場を倣った.

鈍l1Ji'f斗反1Mりの流れ場について， Reynolds数が小さい場合の先端部の流れ場の影

響の評価は r.学!二避けられない重要な問題であるが，このときの先端部における流れ

場の構造の複雑さのため流体力学的には本だ卜分に解明されていない.本研究ではこ

の先端流問題，特に先端部の流れ場が下流領域にうえる影響を則論的および実験的に

調べたが.その結果から全体の流れ場の構造に関する洞察を得ることにも if(点をお

いた.このために新たな実験的手法を提案，実施し鈍頑子板間りの流れ場における

鈍頭性と境界層の影響について明らかにした.さらに，この結果を踏まえて，‘|λ板迎

え角の影響についても明らかにした.以上により，本流れ場の構造一に関して流体)J'!?

上有用な知見を得た.次に，先端部近傍やその後方にある角部の同りの流れ場なと¥

複雑な極超ff速流れ場の構造についてさらに解明していく|二で，速度場の実験的情報

の重要性と欠之性を鑑み，まずその可視化法の開発が急務と考えて，スパークトレー

サ一法を試み，その有効性を確認した.また，これらの実験的研究を円滑に遂行する

ために無隔膜衝撃風洞を開発した.この種の風洞の性能予測を行うのに有川な隔)良部

流れ(衝撃波管流れ)の理論を提案するとともに性能試験を行い，その午、!H'I:をJ巴出

した以下に研究成果を要約する.
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第 2章では，隔膜の関口時聞を有限と考えた場合にも適用可能な，隔膜部におい

て損失を考慮した衝撃波管理論を提案した.本理論に基づく計算結果を単純理論およ

び文献の実験結果と比較することによりその妥当性を検証した.また計算結果より，

衝撃波管流れについて以下の知見を得た.関口の履歴を考慮した場合には単純理論と

は異なって，最大衝撃波l¥Iach数になるまでの先頭衝撃波背後には過渡的で複雑な流

れが形成される.すなわち，逐次開口時に生成される圧縮波は先頭衝撃波への到達前

に収数し，先頭衝撃波は不連続な衝撃波l¥Iach数の変化を経験する.さらにこの不連

続な変化の後は，履歴を考慮しない場合よりも?郎、衝撃波となる.計算 l二得られた衝

撃波管流れが示すこの性質は従来知られていなかったものである.また，最大衝撃波

Mach数は，初期圧力比が大きな場合には単純理論値よりも大きくなる.本理論に基

づく計算により衝撃波経路を得ることができ，これによれば実用 I二重要な情報，例え

ば，最大衝撃波l¥Iach数を得るために必要な低圧管の長さ(衝撃波形成距離〕あるい

は開口時間の短さなどが分かる.特に実用的な衝撃波形成距離が計算によって得られ

たことは大きな成果である.

第 :3章では，開発を行った無隔膜衝撃風洞の概要，性能試験結果について述べた.

本衝撃風洞では衝撃波生成のための無隔膜弁として，従来のピストン弁jJ-式の場合に

問題となる混合による損失を抑えるために，バタフライ弁を用いた.製作した弁機構

は従来の方式に比べて，機構が簡単で，コンパクトである.また市販品をHJし、ること

により安価に製作できた.銃身端への入射衝撃波に関する実験結果について，開rJ~J 

聞が短くなるかあるいは無隔膜弁からの距離が大きくなれば入射衝撃波 ?¥Iach数が大

きくなった.これは本衝撃風洞作動時の銃身端近傍(風洞貯気部〕の流れの状態が弁

開口初期段階における衝撃波形成過程に対応しているためであることが，第 2章で

述べた理論による計算結果との比較に基づく議論により明らかとなった.また，入射

衝撃波が強くなると風洞貯気圧力は大きくなった.試験部における極超音速気流のー

様性は確保されており，その持続時間は約 lOmsであった.以 I二により，本方式は衝

撃風洞の無隔膜弁としていくつかの特長を有しており，またこれを用いた衝撃風洞は

その作動状態を実験的に明らかにすることによって卜分実用性があることが確認でき

た.なお，本論文中の実験には本風洞を利用した.

第4章では，プラストウェーブ理論に基づいて鈍頑平板周りの衝撃波形状の解析を
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行い，平板迎え角の効果を含めた解析解を得ることができた.この際，衝撃波面より

内側の流れ場の様子について検討し従来の方法よりも実際の流れへの近似度を高め

た.本解析解は迎え角がない場合について得られている厳密解とよく一致した.この

解により鈍頑平板周りの極超音速流rl1の衝撃波形状について以ドの知見を得た.迎え

角が比較的小さな場合， 1二流部で・は衝撃波は迎え角の効果により，迎え角がない場合

よりやや外部流側へ位置するようになるが，形状を表す指数は 2(3で迎え角がない場

合と変わらない.つまり，鈍頑性の影響が強い.一五，迎え角が比較的大きな場合，

ド流部では衝撃波形状に対する指数は iで線形となり，迎え角の効果が衝撃波の形状

特性を定めるのに強し、効果をもっている.このとき鈍頭性は衝撃波を外部流側へ移行

させる効果をもっ.本解析解は第5章，第 6章で実験結果と比較検討されている.

第乃章では， H守Vl10ld日数が比較的小さな場合の円柱周りの流れ場が近似的に鈍頭性

の影響のみを表すものと考え，これを平板周りの流れ場と比較した.これにより，平

板周りの流れ場における鈍頑性および境界層成長の影響について以下の知見を得た.

平板 l二の極超青速流の流管は，境界層排除厚さの影響のみによって曲げられるという

よりも，膨張しながら流れている.また，衝撃波の生成は，極めて小さな Rpynolcls

数の場合でも鈍頭性に支配される.衝撃波形状について，前方よどみ点からの無次元

距離 :r/dが小さな領域では鈍頭性の影響が大きく ，x/dが大きい場合でもこの影響

が消えることはない.平板境界層成長の影響は .T/dが大きな領域で現れ，これは衝

撃波をやや外部流側へ押しやる.次に，衝撃波形状の相似性について調べた.実験結

果より，この相似性が円柱周りの衝撃波形状に対しても存在することが確認された.

R句 nolds数を小さくしていったとき，この相似性からの逸脱がし、ずれの実験におい

ても観察され，これは平板の鈍頭部あるいは円柱前面における粘性抗力の影響による

ものであることを，衝撃波形状の実験的観察とブラストウェーブ理論の結果を比較考

察することにより説明することができた.

第6章では，第 5章の結果を踏まえ， ReVI101cls数および迎え角を変化させた可視

化実験を行い，またこの結果をプラストウェーブ理論の結果と比較した.これによ

り，迎え角を有する鈍頭平板周りの極超音速流れ場について以下の知見を得た.迎え

角による圧縮の効果の流れ場への影響は，迎え角の増加とともに大きくなっていく.

迎え角が小さいときは，衝撃波形状は鈍頭性の影響を強く受け，迎え角による圧縮あ
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るいは膨張の効果(非定常 l次JC流では平板表的iによるピストン効果)のためにやや

上下する程度である a 方，迎え角が大きいとき，衝撃波形状は上流では鈍頭性の影

響を強く受けるものの、ある科度下流で・はほぼIr{線状となり，迎え角の影響が強く現

れる.これらの実験結果はブラストウェーブ理論の結果と比較して，よく A 致した.

第 7章では，先端部近傍やその後方にある角部の周りなどの主流方向速度の変化

が大きな極超音速流れ場において速度場に関する情報が得られる IIJ視化法として.ス

パークトレーサー法を試みた.本)j法により先端部後)jにある 2次え角部周りの流れ

場を可視化した.本方法では衝撃波形状も得られるが，これはシュリーレン法による

衝撃波形状とよく -致した.また観察された放電柱形状は数値ー計算により得られた速

度場と相関があることが分かった.以上により本方法が，主流方向速度の変化が大き

な極超音速流れ場における速度場の情報を得るのに有効であることが確認できた.
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付録 A 接触領域での混合

高駆動圧力比のときの実験で得られる衝撃波 Mach数1¥1，が理論値と一致しなくな

る原因について White[89]は次のように説明している.

(衝撃波管作動中の)低温の駆動気体と高温の被駆動気体が接している領域近傍

(接触領域， contact zone)では，これらの気体の混合が生じる.これらの気体が異

なる定圧モル比熱をもち，混合は定圧下ですすむとすれば，この混合過程は体積変化

を伴う.また，この体積変化の一方で，混合領域内には，この領域の両側の一様な速

度領域の速度を互いに異ならしめるような速度勾配が存在している. vVhiteはこれら

混合の結果である体積変化による圧縮(あるいは膨張)波の生成や実質的なピストン

効果の変化が衝撃波強さに影響を与えると考え，また体積変化の増減方向を次のよう

に説明した.いま理想的な接触面の両側それぞれに等しい大きさの検査体積 0.5Vを

とり，これら検査体積中には温度九の被駆動気体 a(定圧モル比熱 Cpa)が naモル，

温度九の駆動気体 b(定圧モル比熱 Cpb)が川モル含まれていると考える.ここで

N二五/Tb= nb/naとする.これら気体の定圧下での混合後の体積変化ムVは

ムV l+N(l+ Cpa/Cpb¥ 
1十一一見一一一一

( ， 1-'.....， 1-''-' 

V 2¥N + Cpa/Cpb) 
(A.1 ) 

となる.N ~ 1のときには，これは 0.5(1+ Cpa/ Cpb)となる. したがって衝撃波管

用の一般的な気体の組み合わせである，駆動気体に単原子気体，被駆動気体に 2原子

分子気体を用いる場合には体積増加が起こりうるが，これは衝撃波を強める側に作用

する.一方，被駆動気体の定圧モル比熱が駆動気体のそれよりも小さな場合には体積

減少が起こりうるが，これは衝撃波を減衰する側に作用する. ¥Nhiteはこの例として

水素(駆動気体)/アルゴン(被駆動気体)の組み合わせの実験結果を示している.
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付録 B 膨張後の縦方向速度の分布

鈍頭部の肩部のような膨張角部を通過して極超音速流にまで膨張したときの流れ

の縦方向速度 Uの分布の様子については角部で生じる膨張波 [57Jを考えれば得られ

る.図 B.lに有心膨張波によって Mach数 10まで膨張したときのりを示す.ただし，

7'Ej:r = 1.2の位置における速度町で-無次元化してある.線形速度分布の仮定がおよ

そ妥当であることが分かる.
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図 B.l:有心膨張波による膨張後の縦方向速度 υ
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付録 C 抗力係数

流れが非粘性の場合の CDはニュートニアン理論 [29]

Cp = Cpmax sin 2α1， (C.1 ) 

Cpma (C.2) 

によって求められる.ここに，Cp 二 2(p-pt}!(ρlU/)は圧力係数 Cpmaxtま垂直衝撃

波背後のよどみ点における圧力係数の最大値， αlは局所迎え角である.よって半円

柱形状に対しては

CDニ 1.22 (C.3) 

となる.

一方，自由分子流中の円柱に対する CDは，
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で求められる [103]. ここに， 。は拡散反射係数，Ivは ν番目の第 1種変形 Bessel関

数であり 81は

81 去T
1
伝M1 (C..5 ) 

で定義される分子速度比 Cmolecularspeed ratio)である.ここに，T1は気流静温度，

Rは気体定数である.同様に Swは壁面温度Twによって定義される.さらに極超音

速流の極限 (81→∞)では任意形状物体に対して CD → 2となるとされている [104].

これらの結果を図 C.1に示す.いずれにしても CDは自由分子流の極限で非粘性の場

合よりも大きくなる.
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付録 D 計算用格子

計算に用いた格子を図 D.1. D.2に示す.
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