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Abstract 

When the underexpanded supersonic jet impinges on the obstacle, the complicated wave structure has been formed and the position of Mach 

disk is affected by the obstacle. If the pressure ratio of flow filed, furthermore, will be changed as like quasi-steady condition, the position of 

Mach disk is affected. But, it seems that the influence of the quasi-steady condition has to be more cleared. This paper aims to clarify the effect 

of the quasi-steady condition by the experiment. From the result of this study, it is cleared that influence of the quasi-steady condition is 

occurred on the position of shock wave. 
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１．はじめに 

 

 超音速噴流と物体との干渉現象は工学的な興味だけで

はなく，工業的な問題と関連のある現象であるため，以

前から研究がなされているが，特に工業分野では噴流の

作動条件から，不足膨張噴流が形成される場合が多い。

そのため，これまでにロケットの発射台や多段式ロケッ

トの分離，熱強化ガラスの製作，スートブロアなどの干

渉現象（1）～（3）や，噴流を形成させる貯気圧と背圧との圧

力比や物体の形状，設置位置などが特定の条件下にある

ときに発生する噴流中の衝撃波の自励振動現象（4）～（6）

などを対象とした研究がなされているが，大半が不足膨

張噴流を対象とし，さらに，噴流の圧力比を定常とした

研究が多い。しかし，工業分野では圧力比は必ずしも定

常ではなく，装置の性能などの理由から，圧力比が準定

常的に変化する場合もある。 

 一方，超音速噴流の作動圧力比が準定常的に変化した

ときに生じる現象として，ヒステリシス現象がある（7）～

（8）。これは，流れ場の圧力比が準定常的に変化した際，

物体との干渉のない超音速自由噴流で起こる現象であり，

これまでの研究結果から，過膨張噴流ではノズル出口か

ら発生する斜め衝撃波の角度や斜め衝撃波の反射形態が

遷移する圧力比に，不足膨張噴流では，噴流中の衝撃波

の形成位置や噴流構造がセル構造からマッハディスクを

伴った噴流構造に遷移する圧力比などに圧力比の準定常

的な変化の影響が現れることがわかっている。しかし，

本研究のように，物体に干渉する超音速衝突噴流の作動

圧力比が準定常的に変化したときの挙動については，こ

れまでほとんど調査がなされていない。上述したように，

超音速衝突噴流は工業分野での利用も多く，噴流構造が

変化すれば，噴流が及ぼす影響も変わるため，圧力比の

準定常的な変化の影響を調査することは重要である。そ

こで本研究では，圧力比の準定常的変化が超音速衝突噴

流に及ぼす影響についての基礎的な知見を得るため，不

足膨張噴流が円柱体に干渉する場合の可視化実験を行い，

考察することを目的とする。 

 

２．実験装置および実験方法 

 

 超音速不足膨張噴流と円柱体との干渉により形成され

る流れのモデルの一例と使用記号を Fig.1 に示す。通常，

貯気圧 p0 と背圧 pb との圧力比 （=p0/pb） が高くなる

と Fig.1 に示すように，噴流中にはマッハディスクやバ

レル衝撃波と，これらの衝撃波の反射による反射衝撃波，

さらにはマッハディスクの下流にStandoff shockなどの複

数の衝撃波が形成される。そして，ノズル出口から膨張

して加速した気体は，これらの衝撃波によって超音速か

ら亜音速に減速される。本研究では，図に示すようにノ

ズル出口直径を D ，ノズル出口から物体までの距離を 

xc ，ノズル出口からマッハディスクまでの距離を xm ，

ノズル出口から Standoff shock までの距離を xs とそれ

ぞれ定義する。 

 本研究で使用した実験装置の系統図を Fig.2 に示す。

本実験装置はコンプレッサー，測定部，真空タンク，真

空ポンプおよび可視化装置より構成され，測定部に出口

直径 D=6 [mm] の先細ノズルと，無次元直径が dc/D=1.8 

の円柱体を取り付け，無次元設置位置を 2<xc/D<5 の範

囲内で変化さ せた。 作動気体は空気であり，貯気圧 p0 

と背圧 pb との圧力比 を設定する。通常は，貯気圧 p0 

を一定とし，背圧 pb を変化させて圧力比 を設定し，

噴流を発生させて実験を行う。しかし，本研究では，圧

力比の準定常的な変化が及ぼす影響の調査が目的である。

そのため，初期圧力比が =20 となるように背圧 pb を

設定し，この状態から圧力比が =5 になるまで噴流を

連続的に発生させた。よって，予め予備実験を行い，噴

流が発生している間の圧力比の変化量を求め，実験の際

には，得られた変化量から圧力比を判定する。また，比

較のために，従来のように背圧 pb を変化させて圧力比 
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を規定値に設定して噴流を発生させる，定常状態での

実験も行った。 

 一方， 流れの可視化にはシステムシュ リ ーレン装置

（ カト ウ光研製， 100L） を使用し ， 可視化画像を高速

度カメラ（ Photron製， FASTCAM SA 1.1） で撮影する。

この高速度カメラは最速675,000fpsでの撮影が可能であ

り，例えば振動する衝撃波のような高速現象を静止画で

撮影することができる。また，高速度カメラはコンピュ

ータに直接，接続しており，専用のソフトを使用してコ

ンピュータから高速度カメラの動作を制御すると共に，

撮影した映像をHDDに保存し，専用のソフトで可視化映

像を再生して噴流中の衝撃波の位置計測を行った。 

 

３．実験結果と考察 

 

 本実験で得られた，可視化画像の一例を Fig.3 に示

す。これらの画像は，圧力比が定常状態の場合に得ら

れた結果である。また，静止画像での確認は困難であ

るが，この条件では噴流中のマッハディスクが流れ方

向に自励振動しており，いずれの画像もマッハディス

クは明確に観察できるが，マッハディスク下流の 

Standoff shock はやや不明瞭である。これは Standoff  
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Fig. 1 Flow model and symbols used in this study 
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Fig.2 Experimental apparatus 

shock が流れ方向に自励振動しているためであり，こ

の条件では，マッハディスクはほとんど静止し，

Standoff shock が振動することがわかる。 

 Fig.4は，圧力比を準定常的に変化さ せたと きの噴流

中の衝撃波の形成位置と ， 流れ場の圧力比と の関係を

示している 。 図中のプロ ッ ト 点が実験結果で， 記号の

相違はマッ ハディ スク ， および Standoff shock を表す。

なお，Fig.3 で示したように，Fig.4 でも一部の圧力比

で自励振動が発生したが，振動自体は非定常現象である

ので本論文では自励振動は対象とせず，振動時は平均位

置を求めて考察する。 

 また，Fig.4 中の実線は円柱体のない場合，すなわ

ち自由噴流中のマッハディスクの無次元形成位置 

xm/D に関するAddyの実験式（10）による計算結果で，

次式で示される。 

 

   / 0.65mx D                        (1) 

 

 なお，式（1）は，ノズル出口マッハ数がMe=1の場

合に成立する。 

 図(a)の円柱体の無次元設置位置が xc/D=2 の場合

には，ノズル出口から円柱体までの距離が短いため，

マッハディスクのみが形成される。また，圧力比が

低い場合のマッハディスクの無次元形成位置 xm/D は

Addyの実験式，すなわち自由噴流の場合の形成位置と 

 

 

 

 
 

(a) =8 

 

 

 

(b) =11 

Fig.3 Typical schlieren pictures impinging with 

          cylindrical body (xc/D=5) 
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ほぼ一致するが，圧力比が増加する と  xm/D の増加

の程度は減少し，Addyの実験式との差は大きくなる。

こ れは， 円柱体の存在により，マッハディスクが下流

に移動できないためである。 

 次に図(b)の xc/D=4 の場合では，円柱体が下流側に

移動するため，噴流中にマッハディスクと Standoff 

shock が形成され，圧力比が増加する と こ れら の衝撃

波の形成位置も下流側に移動する 。 特にマッハディス

クの無次元形成位置 xm/D は図(a)と異なってAddyの

実験式との差は少なく，概ね一致する。さ ら に Standoff  
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(a) xc/D=2 
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(b) xc/D=4 

 

shock の無次元形成位置 xs/D は，圧力比の増加によ

って下流側に移動する 。  

 次に図(c)の xc/D=5 の場合では，マッハディスクの

形成位置は図(b)よりもさらにAddyの実験式，すなわ

ち自由噴流の場合の形成位置とほぼ一致する圧力比

範囲が増加する。これは，円柱体との干渉の影響がマ

ッハディスクの形成位置に及ばないことを意味して

いる。また Standoff shock の形成位置に注目すると，圧

力比 の増加に対してやや減少，すなわちノ ズル出口

方向に移動する傾向を示す。  
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(c) xc/D=5 

Fig.4 Relation between position of shock wave x/D and 

      pressure ratio  under quasi-steady condition 
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Fig.5 Relation between position of shock wave x/D and 

      pressure ratio  under steady condition (xc/D=5) 
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 以上の図(a)～図(c)より，流れ場の圧力比 が同一

でも ， 円柱体の設置位置 xc/D により，マッハディス

クや Standoff shock の形成位置に相違が現れることが

わかる。 

 流れ場の圧力比 が定常の場合に得られた，噴流中

の衝撃波の形成位置と 流れ場の圧力比と の関係を

Fig.5 に示す。この図は Fig.4（c） と同一条件で得ら

れた結果である。まず，マッハディスクの形成位置 

xm/D に注目すると，Fig.4（c），Fig.5 ともに圧力比 

が低い領域ではAddyの実験式とよく一致し，圧力比 

の増加と と も にわずかな差が生じ る傾向を示し，Fig.4

（c）と Fig.5 に顕著な相違は観察されない。しかし，

Standoff shock の形成位置 xs/D については，両者の圧力

比  の増加に対する変化の傾向は一致する も のの，

xs/D の値には差が認められる。以上のことから，流れ

場の圧力比 を準定常的に変化さ せる と ，自由噴流だ

けではなく，超音速衝突噴流の場合でも噴流中の衝撃

波の形成位置に影響が観察さ れる 。  

 

４．結 論 

 

 本研究では，円柱体に干渉する超音速不足膨張噴流に

対して，流れ場の圧力比を準定常的に変化させたときの

影響について，実験的に調査した。その結果，超音速不

足膨張衝突噴流中の衝撃波の形成位置に相違が観察され,

自由噴流だけではなく，物体に干渉する超音速衝突噴

流の場合でも噴流中の衝撃波の形成位置に影響が及ぶ

ことが明らかになった。 
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