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適 正 膨 張 超 音 速 噴 流 中 に 置 か れ た 円 柱 まわ りの流 れ*
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This paper describes a model experiment of sootblower jets which have been used to remove fire 
side deposits of boiler tubes. A circular cylinder is used instead of a boiler tube. Flowfield around 
the circular cylinder placed in correctly expanded jets from a supersonic nozzle with a design Mach 
number of 2.0 and 2.4 is studied. Visualization by schlieren method and measurement of pressure on 
a cylinder are performed to diagnose the flowfield. The pressure coefficient on the cylinder is found 
smaller than that obtained by potential flow theory around a cylinder, especially, when the cylinder 
is located in the potential core region of the jets. The velocity distribution on the cylinder strongly 
depends on the flow Mach number just downstream of the shock wave generated in front of the 
cylinder. 
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1.序 論

火力発電所な どの ボ イラでは燃 料 が燃 焼 した後,灰

分が伝 熱管表面 に付着 ・固化 して伝熱効率 が低下 して

い く.ボ イラの運転中 に伝熱管表面 か らすすを取 り除

くため に,現 在 スー トブ ロワが用 いられ ている.

スー トブロワの模式図 を図1に 示 す.ボ イラの過熱

蒸気の一部 をランスチ ューブ内の超音速 ノズルか ら噴

射 させ,噴 流 を伝熱管 に衝突 させ るこ とに よ りすす を

除去す る.ス ー トブ ロワ噴 流で は,噴 流の衝撃圧 力で

ある ピ トー全圧が高 いほ どすすの除去能 力が高 いと考

え られて いる(1)(2)ため,こ れ までの スー トブ ロワ噴流

に関 する研究 ではお もに超 音速 自由噴 流の ピ トー全圧

分布 が実験的 に調 べ られて きた(1)(2).最 近,Kaliazine

ら(3)は ス ー トブ ロワ噴流 に よるす すの除 去 メ カニ ズ

ムの解明を目的 として,簡 単な解析を行 うとともに,

表面に石こうを一様 に固化させた金属円柱ですすが付

着 した伝熱管を模擬 し,設 計マッハ数3.26の 軸対称

超音速 ノズルからの適正膨張噴流を模擬伝熱管に衝突

させる実験を行った.彼 らの解析結果は円柱が噴流の

ポテンシャルコアの十分下流に位置する場合には実験

結果と比較的一致するが,そ れ より上流に位置する場

合には一致 しない.こ れは,彼 らの解析では円柱表面

の圧力分布は一様流中に置かれた円柱 まわりのポテン

シャル流れの圧力分布に等しいと仮定 しているためと

思われるが.ス ー トブロワ噴流のようにノズル出口直
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 Fig. 1  Sootblower working in boiler-
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径 と同程度の直径の円柱を超音速噴流中に置いたとき

の流れ場 を実験 や数値解析 に より調 べた例 はな く,

Kaliazineら の解析で重要 となる円柱表面の圧力分布

などの伝熱管まわ りの流れ場はまった く明 らかにされ

ていない.

本研究はスー トブロワ噴流によりすすが除去される

メカニズムの解明のため,ボ イラ伝熱管 を模擬 した円

柱に適正膨張超音速噴流を衝突させたときの流れ場 を

明 らかにし,ノ ズル出口からポテンシャルコア直後の

領域においてKaliazineら の解析 と実験結果 との差が

大きくなる理由を示す.

2.噴 流中心軸上速度分布と半径方向

速度分布の計算式

本論文では,円 柱を置かない場合の自由噴流の中心

軸上のピトー全圧をもとに噴流の半径方向速度分布 を

計算する.以 下に計算の手順を示す.

噴流中の静圧は背圧に等 しく,流 れは断熱的である

と仮定する.Kleinstein(4)に よる と,軸 対称の適正膨

張超音速乱流噴流の中心軸上速度分布は

後述のように本実験の条件では噴流中心軸上の流れは

超音速 であるため,ピ トー全圧 をP_iと して噴流中に

挿入 したピ トー管先端に発生する離脱衝撃波 を垂直衝

撃波と仮定すると

上 式 のP_0,P_bは そ れ ぞれ ノ ズル上 流の よ どみ 点圧 力,

大 気圧 で あ る.式(3)を 式(4)に 代 入 す る とP_i/P_0を

計 算 す る こ とが で き る.こ の よ う に して得 られ た

Pi/P_0が 後 述 の実 測値 と よ く一 致 す る よ うに式(1)中

の定数k_vとcを 定 め ると次式 が得 られた.

次に,式(1)を 用いて流れ方向速度の半径方向分布

を計算する方法を述べる.任 意の半径位置の流れ方向

速度uは,速 度分布の自己相似則(5)を用いて

た だ し,上 式 のu_eとu_cは それ ぞれノズル出 口の速度

と噴流 中心軸上の速 度,xは ノズル出口 か らの流れ 方

向距 離(後 述 の 図2参 照),Dは ノ ズ ル 出 口直 径,式

(2)のk_vとcは 実験定 数 で あ る.ρ_bお よ び ρ_eはそ

れ ぞれ大気 お よびノズル出 口の密度 であ り,断 熱 流 れ

の関 係式 か ら与 え る.式(1)のx_{core}は 噴 流 の ポテ ン

シャルコア長 さで あ り,噴 流 中心軸 上 の速 度が 出 口速

度 の99%に 減 衰 した位置 をx_{core}とした.

式(2)を 用 いた式(1)に よ るu_cの 計 算値 は設 計 マ

ッハ数が1.5以 下 の ノズルか らの噴流 の実験 結果 とは

よ く一致 す るが,設 計 マ ッハ数2.0の ノ ズル か らの超

音 速噴流 に対 して は実験結 果 に対 してポテ ンシャル コ

ア長 さが短 くな る(4)こ とが知 られ て い る.本 論 文 で

は,後 述 す るよ うに,設 計 マ ッハ数 が2.0と2.4の 超

音速 ノズル を用 い るた め,式(1)と 式(2)を そ の ま ま

用 いるのは適当で はない.そ こで本論 文で は式(2)の

定 数 を以 下の よ うに修 正 した.ノ ズル出口 マ ッハ数 を

M_e,作 動 気体 の比 熱比 を γとす る と,噴 流の 中心軸 上

の マ ッハ数Mは

と近似で きる.上 式中のγ は中心軸からの半径方向

距離,hは ポテ ンシャルコア半径である.ノ ズル出口

でh=D/2と し,hは 流れ方向へ直線的 に減少する と

仮定する.式(6)中 のbは 次式で表される.

上式のγ_{l/2}は噴流のある断面 において,流 れ方向の速

度が中心軸上の速度の1/2と なる点の中心軸からの距

離で,ノ ズル出口と任意の流れ方向断面の問の運動量

保存則を満足するように陰的に求める.以 上の方法に

よ り計算 したhとbを 用いて,式(6)か ら流れ方向

速度の半径方向分布が得られる.

3.実 験 装 置

高圧容器(最 高圧力15MPa)に 蓄えられた窒素ガス

を大気中に吹出す実験装置を用いて実験を行った.そ

の模式図を図2に 示す.窒 素ガスは圧力調節弁 を通し

て貯気室 に流入 し,よ どみ状態になった後に超音速 ノ

ズルにより加速 されて大気中に噴出して円柱に衝突す

る.実 験 に用いた二つの軸対称超音速 ノズルを図3に

示す.ノ ズル名称中の2.0と2.4は 一次元等エントロ
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Fig. 2 Experimental setup

 Fig. 4 Pitot pressure distributions on center line

Fig. 3 Nozzle geometry Fig. 5 Axial velocity distributions in jets for Nozzle 
       2.4

ピー理 論 によるノズルの設計 マ ッハ数 を意味 す る.ノ

ズル の超音 速部 分 は特性 曲線 法(6)に よ り成 形 した.

図1に 示 した ようにスー トブ ロワ用 の ノズルは ランス

チ ュー ブ内 に組 み込 むため図3の ス ロー トか ら出 口ま

での長 さLは 短 く設 計 して あ る.噴 流 中 に円柱 を置

かな い ときの噴流 中の ピ トー全圧 の測定 には,先 端 の

外 径 と内径 が それ ぞ れ1.0mm,0.9mm,先 端 長 さ

30mmの 標 準的 な ピ トー管 を用 いた.ボ イ ラ伝熱 管

を模擬 した 円柱 は直径10mm,長 さ175mmで あ る.

円 柱の片方 の端 には半 導体 圧力 セ ンサ を取 付 け,円 柱

中央 に設 けた直径0.2mmの 静 圧孔 か ら円柱 の 中心

軸 に設 けた直径4mmの 導 管 を通 して円 柱 表 面 の圧

力 を検出 した.円 柱 の もう片方の端 にはステ ッピング

モー タを取付 けた.円 柱 は噴流 軸 に直 角に設置 し,噴

流中心軸 を含 む面 内で円柱 の静圧 孔 を回転 させ た.流

れ場の可視化 は連続 光源 を用 いた カラー シュ リー レン

法 によ り行 った.

スー トブ ロワ噴 流のすすの除去能力 は適正膨張状態

の ときに最 も高 くなる(7)た め,適 正膨 張 とな るように

ノ ズル を作 動 させ た.Nozzle2.0の 場 合,適 正 膨 張

状態 にお ける背圧P_bに 対 する貯気圧P_0の 比 は一次元

等エ ン トロ ピー理論 よ りP_0/P_b=7.82で あ るが,ノ ズ

ル出 口中心位置 の ピ トー全圧 測定結果か ら計算 した流

れの マ ッハ数M_eは 境 界層の影響 に よ りM_e=1.96で

あ ったためP_0/P_b=7.35と した.Nozzle2.4に つ いて

は境 界層 の影響 は無視 で きるほ ど小 さ くM_e=2.40で

あ ったため,P_0/P_b=14.6と した.

4.結 果 お よ び 考 察

4・1円 柱 を置か ない場 合の 自由噴流 の特 性 円

柱 を置 かない場 合の 自由噴流の中心軸 に沿 うピ トー全

圧 の測定 結果 を図4に 示 す.白 丸 と黒 丸 は それ ぞれ

Nozzle2.0お よびNozzle2.4の 実 験結 果,点 線 と実

線 は それ ぞ れNozzle2.0お よ びNozzle2.4に つ い

て式(4)に よ り計 算 した結 果 で あ る.図4に は,式

(1)か ら計 算 した ポテ ン シャル コア長 さ も示 して お

り,実 験結果 とよ く一 致 してい る.ノ ズル出口 直後 か

らポテ ンシャル コア終端 までの領域 における ピ トー全

圧 は流れ方向 に変動 して いる.こ れ は前述 のよ うにス

ー トプ ロワへの適用 を前提 としてノズルの超音速部分

の軸方向長 さを短 く設計 したた めに,ノ ズル内で膨張

波を完 全に相殺 で きず,ノ ズルの外 に出 た膨 張波 とそ

の反射 波であ る圧 縮波の繰返 しによ り流れの マ ッハ数

が下 流方向へ周期的に変動 したた め と考 えられ る.ポ

テ ンシャル コア領域 の下流で はピ トー全圧 は流れ方 向

へ徐 々に減 少す る.

Nozzle2.4につ い て,式(6)か ら噴 流 の 流 れ 方 向
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速度の半径方向分布を計算 した結果を図5に 示す.4・

2節 の円柱を挿入 した実験では,円 柱 はノズル出口 か

ら円柱前縁 までの距離x_{cyt}がx_{cyt}/D=5,10,15,20の

位置に置いた.そ れ らの円柱前縁位置における半径方

向速度分布 を実線の曲線で,円 柱 を円形の点線で示 し

ている.図5に は噴流の任意の断面 において,速 度が

ノズル出口の値の1%に まで減衰 した噴流の境界線お

よびポテンシャルコア領域の境界線 も実線で示 してい

る.本 解析 により得 られたx/D=20に おける流れの

マ ッハ数 はNozzle2.4とNozzle2.0に 対 してそれ

ぞれ1.36と1.01で あ り,0<x/D<20で 中心軸 上の

流れは超音速である.

4・2超 音速噴流中に置かれた円柱 まわりの流れ場

4・2・1可 視化結果 円柱軸に垂直 な断面のシュ

リーレン写真 とそのスケッチを図6に 示す.ノ ズルは

Nozzle2.4,円 柱前縁の位置は噴流のポテンシャルコ

ア領域 内のx_{cyt}/D=5で ある.図6よ り,ノ ズル出口

からは図4で ピトー全圧の変動の原因 となった波が噴

流境界に入射 し,下 流方向へ噴流境界で反射 を繰返 し

ている.ま た,円 柱のす ぐ上流に離脱衝撃波が形成 さ

れている.円 柱 に衝突後,二 またに分割された噴流は

円柱の背後に回 り込むことな く,円 柱背後に大 きなは

く離域が生 じる.衝 突後の噴流の流れ方向が,衝 突前

の噴流の中心軸 となす角度は図6の 場合約50.で,こ

の角度は円柱前縁が噴流のポテンシャル コアのほぼ終

端 に位置するx_{cyt}/D=10のときも同 じであった.

円柱軸 と噴流中心線を含む断面のシュリーレン写真

とそのスケッチを図7に 示す.ノ ズル と円柱の位置は

図6と 同じである.円 柱の直前に見 られる直線状の黒

い部分は離脱衝撃波である.円 柱の下流側 には同心円

状の しま模様が見 られる.こ れは円柱により分割され

た流れが扇形の周期的なセルを形成 しているためと考

えられる.ま た,円 柱に衝突 した後の噴流は円柱の軸

方向にはあまり広が らないことがわかる.

図6の 可視化結果 より,噴 流が円柱に衝突する近傍

の流れ場は図8の ようになっていると考えられ る.前

述のように0<x/D〈20の 領域で自由噴流の中心軸上

の流れは超音速であるため,円 柱の前面 には衝撃波が

生 じる.そ の衝撃波は噴流中心軸上では垂直衝撃波 と

みなすことができ,こ の衝撃波により噴流の中心軸上

のマ ッハ数 はM_1か らM_2へ,静 圧はP_1(=P_b)か らP_2

へ,全 圧はP_{01}からP_{02}へ不連続的に変化す る.垂 直

衝撃波直後の亜音速流れは円柱前縁に向かって等エン

トロピー的に減衰 し,円 柱前縁点aで 圧力はP_{02}とな

る.そ の後,流 れは円柱表面 に沿って加速 され る.前

縁か らの角度が θの位置 における速度をu_w,円 柱表

面 の圧力 をP_wと する.図8を 参考 にして,4・2・2項

で円柱表面の圧力測定結果の考察を行 う.

4・2・2円 柱表面の圧力 噴流中に円柱を置いて

円柱表面の圧力 伽 を測定 した結果 を貯気圧P_0で 無

次元化 し,円 柱前縁か らの角度 θに対 して図9に 示

す.|θ|>90° で は円柱表面の静圧はほぼ大気圧P_bに

等 しかった.図9の 各x_{cyt}/Dにおける流れ のマ ッハ

数M_1は,噴 流中の静圧を大気圧 に等 しいと仮定 して

θ=0° における円柱表面の圧力か ら計算 した.図9よ

り,円 柱前縁がポテンシャルコア領域内にあるx_{cyt}/D

=5と そのすぐ下流のx_{cyt}/D=10で は円柱表面の静圧

 Fig.  7  Schlieren photograph showing the flow of the 

      cross-section including the cylinder axis and the 
      center line of the jet, and its schematic sketch for 

Nozzle 2.4 and x_{cyt}/D=5

Fig. 6 Schlieren photograph showing the flow of the 
      cross-section perpendicular to the cylinder axis, 

      and its schematic sketch for Nozzle 2.4 and 

x_{cyt}/D=5 Fig. 8 Schematic diagram of flow around cylinder
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 Fig.  9  Pressure distributions on cylinder in jets for 
      Nozzle 2.4

Fig. 10 Pressure coefficients on cylinder in jets for 

       Nozzle 2.4

分布 に大 きな違 い は見 られ ず,|θ|が 大 き くな る と円

柱表面 の静圧 は急速 に減少 す る.一 方,ポ テ ンシャル

コア よ り下 流のx_{cyt}/D=15,20で は円 柱表面 の圧力 は

|θ|の増 加 と ともに緩や か に減 少 す る.ま た,す べ て

の円柱設 置位置 において,円 柱 表面 の圧 力 は|θ|が 約

50°で ほぼ大気圧 にな って い る.な お,Nozzle2.0で

も同様 の結果 が得 られた.

前 述 した ように,Kaliazineら(3)の 解 析 で は適正 膨

張 噴流中 に置 かれた円柱 まわ りの流れ を一様 流中に置

かれ た 円柱 まわ りの ポテ ン シャル流 れ と仮 定 して い

る.こ の仮 定 を検 証 す るた め に,図9の 無 次 元 圧 力P_w

/P_0を圧 力係 数C_pに 換 算 す る.マ ッハ 数M_2,静 圧

P_2,速 度u_2,密 度P_2の 一 様 な亜 音速 流れ の中 に置かれ

た円柱 の圧 力係数C_pは 次 式 で表 され る.

上式を図8の 流れに適用すると

式(9)のP_w/P_0は 図9の 実験 値,P_0/P_bは 実 験条件か ら

与 え られ る.P_1/P_{01}とP_{02}/P_2はそ れ ぞ れ マ ッハ 数M_1

とM_2を 用 いて等 エ ン トロ ピー流れの 関係式 か ら計 算

され る.P_{01}/P_{02}とM_2はM_1を 用 いて垂 直衝 撃波 前後

の関係 式か ら求 め られ る.

式(9)を 用 いて図9の 実験 値 を圧 力係 数C_pに 換 算

した結果 を図10に 示 す.図10の 横 軸お よび白抜 き印

の意味 は図9と 同 じで あ る.図10に は ポ テ ン シャル

理論 か ら得 られ る圧 力係 数の計算結果 も実線 で示 して

い る.図1Oよ り,x_{cyt}/D=5～15で はC_pは ポ テ ン シ

ャル理 論 によ る値 よ りも小 さ く,最 も下 流 のx_{cyt}/D=

20で は|θ|<50° の範 囲で ポテンシ ャル理論 に近 い.

次 に,図10の 圧 力係 数C_pか ら 円柱表 面 の 流 れ の

速度を以下のように計算する.ス ー トブロワ噴流がボ

イラ伝熱管に衝突する場合に,大 気圧以上の圧力が円

柱表面に作用 しているのは,図9よ り|θ|<50°の範囲

内であ り,こ れは図6よ り噴流の中心軸 を含む断面で

はノズル出口直径 よりも小 さい領域である.そ こで,

円柱前縁か ら|θ|=50°までの円柱表面に沿 う流れ を

等エン トロピー流れと仮定すると

式(10)を 式(8)に 代 入 して

式(11)よ りu_w/u_2を 計 算 した結 果 を図11に 示 す.|θ|

>50° で は流 れが 円柱表面 か ら は く離 す るた め式(ll)

を適 用 で きな いが参 考のた め に|θ|>50° の 実験 値 も

示 した.図11に は ポテ ンシ ャル理論 に よる一 様流u_2

の 中 に置 かれた円柱表面 に沿 う速 度 も実線 で示 して あ

る.図11よ り,噴 流の 上流側のx_{cyt}/D=5,10,15で は

円柱表面 の速度 は同 じ|θ|に 対 してポ テン シャル理 論

による値 よ りも大 き く,x_{cyt}/D=20で は ポテ ン シャル

理論 に近 い.図11か ら い え る特徴 的 な こ とは,い ず

れ のx_{cyt}/Dに お い て も,0°<|θ|<50° で はu_w/u_2は

|θ|に対 して ほぼ直線 的に増加す る ことであ る.

以 上,円 柱 まわ りの流 れに対 す る中心 軸上 のマ ッハ

数M_2の 影 響 につ い て述 べ た.円 柱 まわ りの流 れ場

は,マ ッハ数M_2の ほ か に,噴 流の 半径 方向 速度 分布

の影響 も受 ける.こ の影 響 を調 べ るため,円 柱 前縁位

置 におけ る自由噴流 の流れ方向速度 の半径 方向への広

が りを表 すパ ラメー タと して,式(7)中 のγ_{1/2}の2倍

を円柱直 径D_cで 無 次元化 した2γ_{1/2}/Dを用 いる.

図11の0°<|θ|<50° にお ける実験 点 を最 小二 乗近

似 した ときの直線 の こう配d(u_w/u_2)/d|θ|を マ ッハ数
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 Fig.  11  Velocity distributions on cylinder in jets for 

       Nozzle 2.4

Fig. 12 Effects of Mach number and spread of jets on 
      velocity gradient on cylinder

M_2に 対 して 図12に 示 す.図12に はNozzle2.0の

結 果 も示 してい る.各 実験点 には,噴 流幅 の広 が りを

表 す 上 記 の2γ_{1/2}/D_cの値 も示 して あ る.図12よ り,

同 程度 のM_2に 対 してNozzle2,0とNozzle2.4と で

2γ_{1/2}/D_cは 大 き く 異 な る が ,速 度 こ う 配

d(u_w/u_2)/d|θ|は ノズルの種類 に無 関係 に,M_2が 増 加

す るにつれ てほぼ直線 的 に減 少す る.こ れ は,円 柱表

面の速度分布 は円柱 の前面 に生 じた衝 撃波直後の流れ

の マ ッハ 数M_2に 強 く依 存 し,M_2が 同 じで あれ ば ノ

ズル の設計 マ ッハ数 ノズル出 口の直径 円柱 の設 置

位置お よび円柱前縁 における自由噴 流の広が りの違 い

による影響 は小 さい ことを示 している.

5.結 論

本研究で得 られた結果 を要約 す ると以下の とお りで

あ る.

(1)本 実 験 の条件 内では噴流 中心軸 上の流れ は超

音速 であ るた め,円 柱前面 に生 じた衝撃波 に よ り亜音

速 に減速 された流れが円柱 に衝突 する.円 柱 に衝 突 し

た流れ は円柱 の軸方向 にはあ ま り広 が らず,円 柱前 縁

か ら円柱表面 に沿 う角度 θが約50° の位置で は く離 す

る.円 柱表面 か らは く離 した流れ は円柱 の背面 に回 り

込 む ことな く,円 柱背後 に大 きな は く離域 が生 じる.

(2)円 柱 表面 の圧 力係数 は,円 柱 前縁が噴 流 のポ

テンシ ャル コア領域 内に位置 す る場合,ポ テ ンシャル

理論 に よる値 よりも小 さ く,円 柱 をポテ ンシ ャル コア

よ り下 流 に置 く と,ポ テ ンシ ャル理 論 に近 い値 とな

る.Kaliazineら(3)の 理 論解析 が噴 流の ポテ ンシャル

コアの十分下流 に置 かれた円柱 に対 して実験結果 と一

致 し,ポ テンシャル コア内部 に置か れた場合 に一 致 し

ないの は このためであ る.

(3)円 柱 表 面 の速 度 は0°<|θ|<50° の 範 囲 で は

|θ|に対 して直線 的 に増加 す る.そ の勾配 は円柱 の前

面 に生 じた衝撃波直後 の流れの マ ッハ数M_2に 強 く依

存 し,M_2が 同 じであれ ば ノズ ルの設 計 マ ッハ 数,ノ

ズル出 口直径,円 柱の設置位置 や 自由噴 流の広が りの

違 いに よる影響 は小 さい.
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