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宇宙機研究のための
小型自由ピス トン型高エンタルピ衝撃風洞の開発

新井 隆景+,杉山 弘書,満端 -秀* 
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1. 繕 昌 アーク加熱風洞等の各種風洞 ･装置が用いられるが,それ

ぞれに-長一･短がある (3).本論文で述べる自由ピストン
宇宙開発が盛んになるにつれて完全再使用型の宇宙往還

機の実現が望まれ,各国でその研究 ･開発が行われている.

これらの機体は高高度を極超音速で飛行するため,機体ま

わりの流れは高エンタルピ極超音速流れとなり,気体の解

離や電離を生じる (1).また,これらの機体の推進システム

型高エンタルピ衝撃風洞は基本的には衝撃風洞と同じ作動

原理であるが,高圧ガス源として自由ピストン式圧縮管と

衝撃波管を用いた 2段圧縮機構を採用して,高エンタルピ

の極超音速流れを得ることができる.大型のものに,日本

の航空宇宙技術研究所角田宇宙推進技術研究センターに設

),4
として,スクラムジェットエンジン (2)が有望視されてい

置されている HIEST( オーストラリア,クイーンズラ
るが ,その実現のためには,実際の飛行条件に対応する高

エンタルピ流れ中での,種々の実験 ･計測 (例えば,超音
)7

)5ンド大学の T4( ,アメリカ,カルフォルニア工科大学の 

T5(6),ドイツ,ゲッチンゲンの HEG( などがある.また,

01

速混合や超音速燃焼実験)が必要となる.
比較的小型のものには,名古屋大学 (8), 東北大学 (9)など

地上の実験室で極超音速 ･高エンタルピ流れを再現し, がある.代表的な装置の性能を表 1に示す.

基礎的なデータを取得するための実験装置としては,衝撃

波管,衝撃風洞,ルートピーク管,バリスティックレンジ, 
著者らは,ここ数年来,スペースプレーン (宇宙機)や

スクラムジェットエンジンに関する基礎的な研究を行って

来ており (機̀械システム工学科 )62-- ,その研究の一環として小型の自由ピスト

781
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表 1:世界の自由ピストン型衝撃風洞の性能比較

エンタルピ 
(MJ/kg) 
～25 
～40 
～40 

～45 
～25 

～13 
～10 

ノズル出口
直径 (mm)

300

388
314

880
1200

11502 
260

L/D

79

133
133

113
94

5463

6 71.

衝撃波管 

内径 

〟( mm 
)

76

75
9015 
0

180

3840

162.

長さ

L(m)

6

10
1127

17

220.45.

1

圧縮管

ピストン

質量 (kg)

90

90
150685-760
580 

31.20.

01.

L/,D

,.

20

110
10006
70

6029

57

内径 

(mm)

300 

228
300055
600
1 

0008

35

長さ

L(m)
6

25
3330

42
6
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Pak05

ン型高エンタルピ衝撃風洞の開発を行ってきた (

ペースプレーンの飛行経路は動圧一定 ( ～1 

実験装置概略

気体効果の研究やスクラム,宇宙機の開発に関連する実在

Tra rensducer

速燃焼試験を行うことを目ジェットエンジンに関する超音)Paとすることが考えられている.例えば,マッハ 8の極

音速飛行を考える場合,飛行高度は約 3

したがって,高エンタルピ衝撃風洞を開発する場合,この飛行

となる. 超km0

,マッハ 8)を模擬できることが一つ0条件 (高度 3km

1-標となる.また,マッハ数 8 3の中極超音速領域

ては,宇宙機まわりの流れにおいて分子振動緩和,におい

作動原理自由ピストン型衝撃風洞は,高圧室,圧縮管,

の目 2.21. 指している.小型自由ピストン型衝撃風洞 

極超音速ノズル,真空チャン 衝撃波管,)02再結合反応,等の化学変化が複雑に発生し (宙機の飛行特仕に大きく 解離 ･,これが宇

気体効果).しかるに,影響すると考えられている (実在 の衝撃風洞と異なり,自由ピバからなる.この装置は一般

おいて未解明であり,まこの領域の流れの特性は,実験に よって二段に気体を圧縮するストン式圧縮管と衝撃波管に

高温な空気源を形成し,その ことによって,より高圧で,cnaliuFi lonatta dDy miた近年発達がめざましい数値流体llCo力学 ( mp

この領域に適合した計算技術が 結果高エンタルピの極超音速流れを得ることができるものであ:sCFD)においても

1

)92

て,この領域の流れについて詳確立していない.したがっ る.図 1は航空基礎工学講座で開発した小型自由ピストン

流れ特性を解明すると共に,こ細な実験データを蓄積し, 型衝撃風洞の概略を,図 2はその外観写真を,図 3は実験装

れに基づいて CFD計算技術を改良する事が望まれている (

88講座では,本装置を用いて

置系統図を示している.本風洞の作動原哩を述べると以下の.本論文では,機械システム工学科航空基礎工学講座で

発した小型自由ピストン型高エンタルピ衝撃風洞の性能開

明らかにすると共に,本衝撃風洞を用 を

果などの実験例を示す.機械シス いた流れの可視化結

テム工学科航空基礎工学 
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を入れおく.圧縮管と衝撃波管の間の 図 2:実験装置外観

ウム板を,衝撃波管とノズルとの間の隔膜 Cにはアルミニ l ＼ vaccum rul一■同 ■ 

を用いた.二重隔膜部はルミラ膜で高隔膜 Sにはルミラ膜
II

1 2 l離している.二重隔膜部の圧力を減ず圧室と圧縮管とを隔 4
3
′
8
 5 6
 

とを隔離しているルミラ膜が破れ,高ると高圧室と圧縮管

ンを加速し,圧縮管内のヘリウムあるい圧窒素が自由ピスト

そしてその高圧のヘリウムあるいは空 は空気を圧縮する.
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力上昇により隔膜 Sは破れ,高温高圧形成される.この圧
ktJa

ズルで加速され,測定部に極超音速気の空気は極超音速ノ流を作り出

できる. すことが高圧室,圧縮22.


高圧室は内径 7


内径 3mm,長さ 2
5


テフロン製で質量 

0m8
62.

0

,ピストン,隔膜 Cmm,長さ 4


00mmの円管を使mの円管,圧縮管は 影響を調べ,本


D0001
 mm (L/ :図 3 実験装置系統図 

)の 3種類の円管を使用し, L/Dの

]de-

17.
6


た.後述するよ装置として最適な衝撃波管を選ぶことにしkg01. である.また用した.ピストンは

17.
6
-
D
うに,結果は L/ の場合が最も性能が良いことが判明した.衝撃波管管端には圧力

れて 計が設置さ

もるいる.衝撃波管管端の圧力は風洞のエンタルピを見積

防ぐために,圧縮管管端にテフロン製の,ピストンの破損を

圧縮管と衝撃波管との間の隔膜 Cは 

06.

03m.ダンパーを設けた.

厚さのアルミニウム板を用いた.自由 mから mmの

の場合,隔膜の破片が飛散するとノズピストン型衝撃風洞

損傷を与える危険性があるので,実験ルや供試物体模型に

では隔膜の破片が飛散しない破膜の仕方をする厚さを選定した. 

24.
上で重要なパラメータである.ノズルノズル

0

は,図 4に示すように,半頂角 10度の円錐ノズルとした.


は 6


23.
 衝撃波管衝撃波管を設計する時,衝撃波管

Dが大きすぎると,衝撃波管内の長さ Lと内径 Dの スロー ト部の直径は 4mm,ノズル出口の直径mmで,/比 L

さが相対的に厚くなり.反射衝撃波と径に対して境界層厚 2
約 25であ

て駆動気体が汚染される危険性が指摘され境界層の干渉によっ り,設計マッハ数は約によれば,このノズル 83.


ノズル出口とノズルスロートとの断面積比は

となる.一次元解析

)03
ている ( .そこで ,衝撃波管として,ステンレス製で内径

D000長さが 2 mm (L/ 5
)35.
2
1
- ,100mm ( 2
9-62.Dが 1 mm,L/ 1

9
8
)
6.
 ,1
 N2 下で



新井 隆景,杉山 

A
 

22 

1 12
2
,】 

せ 

170,

20○ 

＼53.
6322.
 (a)d

aphragmC.･
0
.
6Iもm,
DiaphragmS 

一〇 
＼

_-0 l -● 067 / 

10
Tl
寸令


○
■
 弘,溝端 -秀 

Di573)叩×1:(

rme as:g aitveir ).iy/dllms

ir 

ー■ln
･l¢


約

8
叫

加 

LLN 

lj図A部詳細 4:

]

(

dll/iivt.
b)H:

ms

gasdhveer

rnc

gmC:0

24

空ポンプにより実験開真空チャンバに接続されており,真

からの噴流は不足膨量は十分に大きいので,実験中ノズル

内にはモデル等を取張状態に保つことができる.チャンバ

は,シャドウグラフり付けられるようになっている.実験

法による流れの可視化と鈍頭物体前方

2

○1○1000

れる.チャンバの容 始時には 4kPa以下の圧力に設定さ

よどみ点における全圧測定

5. ra観測部 ノズル詳細 (Dipah

テストセクションは

ra6.mm,Diaph

図 5:衝撃波 gTT]S:75llmX3)

管管端における圧力履歴を 3枚重ねたものを用いた.ここ

図より,いずれの場合も圧力 で,POは大気圧である.

は急激に上昇し,最高到達圧力に達した後,減少する｡また,

駆動気体に空気とヘリウムを用いた場合を比較すると,ヘリウムを用いた

る光源には閃光時間約 2nで行った.流れの可視化に用い0sの (a場合の方が ,衝撃波管管端圧力は時間的に早く減少する.図 5

),のキセノンランプを用いた.光源などのS ナノスパーク (1 〝 

撃波管管端の圧力信号を検出し,その信号を遅延トリガは,節 違いが見られな 5,92･6の場合は圧力履歴に大きな

8. 31)あるいは (b)ともに L/Dが 123. 

すことにより行った. .. 3 性能検定試験 回路を通3

1 衝撃波管菅端における圧力覆歴自由ピストン型衝撃

く依存する.衝撃波管 波管の性能は,圧縮管の性能に大き

圧縮管内の気体 (衝撃内に強い衝撃波を発生さるためには,

すなわち,分子量の小 波管の駆動気体)は音速の大きい,

7の場合,最高到達圧力が

より高いことが分かる.前述したように,衝撃波管内

方が,風洞として性能が良いの に強い衝撃波を発生させた

ハ数を測定した.測定方法は で,衝撃波管内の衝撃波マッ

管端の圧力が最大を示した時以下のとおりである.圧縮管

した)と衝撃波管管端の圧力刻 (隔膜 Cが破膜した時刻と

が上昇し始めた時刻の差で,各圧力センサー間の距離を除した値を衝撃

その値と空気の音速との比を衝撃波マッ 波の速度とし,

を図 6に示す.なお,衝撃波管の長さは ハ数とした.結果

他の場合 1.いが , L/D-6

さい軽い気体が適している.そこで, 2m (L/D-圧縮管内の気体として,ヘリウム 5.12

19

(b
FL

b)(a

(a

6,

3 )

較のため,空気を圧縮管内の気 を用いることとした.比 マッハ数 M inである.駆動ル ミ板の厚さ,縦軸は衝撃波

気体に空気を用いた場合,アルミ板の厚さが薄い場合には,ア

を行った. 体として用いた場合も実験 なく,データにバラツキが見られルミ板の割れ方が一定で図 5は衝撃波管

い 0 mmの場合には,空気,

を示している.図 5)

ウムを用いた場合である｡図 5体に空気,図 ,( 5)) とも はヘリ

さ 0 に隔膜 Cは厚mmのアルミ板を,隔膜 Sは厚さ 75m のルミラ膜

0 

とした.横軸は隔膜 Cのア

6.

ヘリウムとも再現性がよく,データのバラツキは少ない.衝撃

る.アルミ板の厚さが厚の L/ 管端における圧力 Pの履歴が衝撃波管Dの変化に対してい

かに変化するかを測定した結果は駆動気
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(b)l=

mm

07.06.05.4.003.02.

5tJ 

04 
LLS 25 

08.ssoikcnehtltaeP Ci h lapragndf

図 6:衝撃波マッハ数 (L 312-/D

0ps171t=)(C 0ps 

駆動気体にヘリウムを用いた場合,衝撃波マッハ数 M 

最大で約 5であることがわかる.また, mmのア

を 2枚重ねたものを隔膜 Cとして用いた実験も行っルミ板

mmの厚さの場合とほぼ同じであ

)5.

04.

06.

はin

結果は たが,

S/ln31fOli .550ps 
った.鈍頭物体前部よどみ点における圧力履歴と流れの可

図 7:鈍頭物体前部よどみ点における圧力履

t=)(dme
32.

i】vd

O

視化 (駆動気体 歴と流れの可

視化図 7に鈍頭物体前部よどみ点における圧力 Pの履

れの可視化結果を併せて示す｡ここで P

6 
17.

-/D

は大気圧で歴と流

ある.
J..')'r17.･'/.6-/D空気, L:

L実験条件は,駆動気体に空気を用い,衝撃波管は 

04.とした｡隔膜 Cは厚さ mmのアルミ板を 2枚,

は厚さ 75〝mのルミラ膜を 3枚重ねたものである隔膜 S

物体の前面は直径 7mmの半球状をしている.写真｡鈍頭

い斑点状のものが見受けられるが,衝撃波を強調す中に黒

に画像処理を施したことによる.したがって,実際るため

とは関係 の現象
/D(駆動気体 :空気, L. 6-:

33.

図 8 球まわりの流れ 

流れの諸圭球前方の離脱衝撃波の離脱距離 △と球の

ない. は,圧力履歴の図中に示す (可視化結果の時刻 t

ら (d)に対応しており,圧力の立ち上がりの時刻 a)か

C(,

a(とした経過時間である. )の時刻になると鈍頭物

に離脱衝撃波が観察される. (b) )では,離脱衝

をゼロ

)17.体前部

23成長し,琴曲した弓型衝撃波が流路全域に観察され撃波が △/Rbはマッハ数によって定まる ( 半径 Rbの比, 

たがってこの時刻では,流れが一様であると推察でる.し 59.)の球をテストセクション内に設置し｡そこで,直径 1 mm

きる. た｡圧縮管の駆動気体を空気とし,,流れの可視化を行っ (d)の時刻になると,衝撃波は乱れ ,流れの一様任

われている.一様流の持続時間を離脱衝撃波が流路が損な を用いた場合の可視化結果 17.6-
/D
L の衝撃波管

観察されだした時刻から,乱れるまでとすると,こ全域に した弓形衝撃波が観察される,図 8に示す｡球前方に轡曲

｡写真より △/Rbを測定し,の場合約 1O. の条件

ある.圧力履歴を詳細に観察すると,一様流が持続以上で を変化させ,同様の実験を

msである.その間,全圧は MPa300. マッハ数を求めた｡圧縮管

/Dの駆動気体と衝撃波管の L

る間においても,よどみ点の圧力は変動しており,してい 行い,流れのマッハ数を求めた結果を表 2に示す｡この結果から,本風洞で得られる最

ない.今後,装置を改良してよどみ点の圧力が一定一定で

ようにすることが必要である. になる

119 (a)t=30 
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表 2:流れのマッハ数 

〟5. 

8～61.5 

61.～65.5 

63.～67. 

67..′〉74.7 

15～81.8. 

A/Rb

01.50

01.47 

0 

1.46

0011..4431

01.38

dirvergas

air

He

iar

He 

iar

日e

L/D

1235.

926.

617.

34. 自由ピストン型衝撃風洞としての性能1～ 

)17.6D/42.Lム 極超音-, 気体 :ヘリウ

張衝撃波管管端のよどみ状態から気体がノズルを通って膨 図 1 速流れと噴流との干渉0は極超音速流れ中に噴流

れたする過程を等エントロピ変化と仮定して,本実験で得ら 示している.本装置は,スクラムを噴出する装置の概略を

以 条件においてノズル出口における流れの諸量を求めた｡ 料噴射を模擬する装置の第一段階ジェットエンジン内の燃

マッハ数下に結果を示す｡ただし,ノズルで膨張した後の流れの ムジェットエンジン内の燃料噴射として製作した.スクラ

-

〟-() た｡ ない.噴射装置は,平板,貯気槽,ピス圧縮機構は設けてい

は 8,ノズル上流のよどみ圧は Pとして,駆 P0

ついて計算し 動気体にヘリウムを使用した場合に 速,圧縮機構を設けなければならないが ,本報告では減速,


a 一様流の諸島 (一様流マッハ数


/14. 113,比熱比は =Fc を模擬するためには,噴射装置の上流に衝撃波圧縮による減

)8静圧 : PN FS0. 

0

トン,電磁弁,ピストン駆動用気体貯気槽からなっている.平

の噴射孔が平板の先端から 3mmの位静温 : TN ;a MPa2100
2
; 板には直径 3mm

密度 : β〃㍍ 9K10020. 5の先端は 1 0の角度を持つ半横形で

るために,噴 ある｡噴射圧を測定す

置に設けられ,平板

(b) /

ゴ ける諸量 射孔入口近傍の貯気槽に圧力変換器を設置し宍

m3鈍頭物体前部よどみ点にお

た.ピストンは

kg

全圧 : P2o

全温 : To a7ゴ3 MP900.2宍

Kk0231.0宍ゴ0 

3g,テフロン製で質量は約 2 である.ピストン駆動用気体に

密度 : 2op は窒素を用いた.噴射方法は,貯気槽に噴射気体を充填し 

(図中の番号 4,5)を同時に開放す ,2つの電磁弁 
/1.gエンタルピ : 33 m3上記の結果は,高度 h3; MJkg/ を駆動させ,貯気槽内の気体を噴射ることによりピストン
において M ;38で飛行する状態に相当す km0 この場合,風洞により得られる流 孔より音速噴射させた.

に噴射を行わなければならない.れが一様流の状態のとき

部を減圧するためのバルブに電磁そこで,風洞の二重隔膜弁を使用し,この電磁
4. る｡小型自由ピストン型衝撃風洞を

と噴射装置の電磁弁を同時に開放することで,極超音速の弁

一様流中に噴射を行った.流れ場の様子はシャドウグラフ41. 鈍頭物体前部の発光現象の観察 用いた実額例 

1法により観察した.図 1はマッハ 8の極超音速流れ中に窒

え図 9は鈍頭物体前部の発光現象を CCDカメラにより捉 流れ場の可視化結果を示している｡なお素を噴射した時の

はたものである.駆動気体とてはヘリウムを用いた.発光 気体は空気とした.噴射圧力は約02. ,衝撃波管の駆動

衝撃波と物体の間の薄い層で見られる.これは,よどみ点温度 a5MP であった.図か

ハディスク,噴射気体と平板先端噴射孔出口付近でのマッ

ら,平板先端から衝撃波の発生,

000が約 3 Kと高いことによる.さらに,発光現象は

でどみ点近傍だけでなく,半球部と円筒部の接続部近傍ま 極超音速流れと噴流との干渉が確認できる｡今からの衝撃波との干渉,後

後見られる.発光の強さは,よどみ点附近が最も強い.今

,この発光現象を分光測定などによって調べ,複雑な非平衡状態の空気の実在気

ことが期待できる. 体効果についての研究が行なえる 図 9:鈍頭物体前部の空気の発光現象 (駆動

よ
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図 1

小型自由ピストン型高エンタルピ衝撃風洞
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jn

5.

0 

Va
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を色々に変 ら現象の特性を捉える方式の実験や,風洞装置自体の運転条件

化させて一層最適な運転方法を究明する研究 ,等の目的に極めて
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できる超音速風洞 rP( ･ツハ 2とマッハ 4の流れを実現
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衝撃風洞と組み合わせることで,超音速から極超音速

の系統的な実験が可能となった まで
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