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超音速ノズル内の衝撃波による乱流境界層の は く離*
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        Shock-Induced Turbulent Boundary Layer Separation 

                     in Supersonic Nozzles 

      Yoshiaki MIYAZATO, Masashi KASHITANI, Heuy-Dong KIM, 

 Hiroshi KATANODA and Kazuyasu  MATSUO 

   Experiments on the shock wave/turbulent boundary layer interaction were conducted at the free 
stream Mach number   of 1.97 to 2.50 and the Reynolds number based on the boundary layer 
thickness   , of 3.1 x 10^4 to 5.8 x 10^4 using a supersonic nozzle having a divergent half angle of 10 
degrees. Nozzle wall static pressure measurements and the schlieren optical observation of the 
interaction region were carried out. Also, the effects of    and   , on the shock-induced turbulent 
boundary layer separation were investigated theoretically. As a result, the analytical results of the 
ratio Ps/P1 of the separation pressure Ps to the pressure at the onset of the interaction pi were found 
to increase with increasing    for a fixed    and to increase with increasing   , for a fixed   , 
and to provide excellent agreement with the experimental results on the shock-induced turbulent 
boundary layer separation. 
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1.ま え が き

圧縮 コーナや前向 きステ ップによって発生す る衝撃

波が壁 面に沿 って発達 する境界層 をは く離 させ る流れ

場 で は,は く離点 の位置 の壁面静 圧Psと 衝 撃波 と境

界層 の干渉 開始点の位置 の壁面 静圧P1の 比Ps/P1は 、

お もに干渉開 始点 にお ける主流 マ ッハ数M_{1e}の み に

依存 し,圧 縮 コーナの角度や ステ ップの高 さな どは く

離点下 流 の条件 に はあ ま り依存 しな い(1)～(3).この よ

うな干 渉 は 自由干 渉(1)～(5)と呼 ばれ,ロ ケ ッ トノズル

を対 象 と した 内 部 流 れ に対 し て も研 究 され て き

た(6)(7).そ の結果,Ps/P1は,外 部流 れ と内部流れ のい

ずれ に対 して もM_{1e}の関 数 として整理 で きる とし,後

述の式(1)が 提 案 されている(6)(7).

一 方
,翼 面上 の衝撃波 による乱流境界層のは く離 は,

干 渉開始点 にお ける流れ がプラ ン トル マイヤー圧縮波

によ り6.6° だ け圧縮 され ると仮 定 した場 合の圧力 上
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昇 に よって起 こる と報告 され ている(8).ま た 超音速 ノ

ズルにおける衝撃波 と乱流境 界層の干渉 を調べた最近

の研 究(9)に よ る と,Ps/P1の 値 は,M_{1e}が 約1.3か ら

約1.5の 範 囲 に対 しては,干 渉開始点 にお ける流れが

プ ラン トル マイヤー圧縮波 に よ り6.6° だ け圧 縮 され

て起 こる と仮 定 した理 論値 とほ ぼ一 致 し,Mieが 約

1.5以 上 に対 して は,後 述 の式(1)に お いてu_l*/u_{1e}

=0.56と お いた 式 とほぼ一 致 す る.し か し,上 述 の

6.6° やu_l*/U_{1e}=0.56と い う値 は単 に実験 値 に合 うよ

うに定 め られた値で,物 理的理 由は まった くない.さ

らに これ までの研 究 では,Ps/P1に 及 ぼす レイ ノル ズ

数の影響 はほ とんど議論 され ていな いが,後 述 す るよ

うに最近 の実験 的研究 を詳細 に調 査す る と,Ps/P1は

M_{1e}の み な らず干渉開始 点 の境 界層 厚 さ δ_1に基づ く

レイノルズ数Re_{δ1}にも依存す る.

本 研 究で は,広 が り半角が10° の二 次元超音速 ノズ

ルを用いて,M_{1e}が1.97～2.50で,Re_{δ1}が3.1×10^4～

5.8×10^4の 場 合の衝撃 波による乱流境 界層の は く離 を

実験 的 に調 べ る と と もに,M_{1e}とRe_{δ1}がPs/P1に 及

ぼす影響 を解析的 に調べ,超 音速 ノズル内の衝撃 波 に

よる乱流境界層 のは く離 につ いて考察 した.
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( a )  Schlieren photograph with horizontal knife edge

Fig. 1 Geometry of nozzle

2.実 験装置 と方法

実験には大気吹出 し式超音 速風洞 を用いた。貯気槽

に蓄 えられた高圧 の乾燥空 気 は,図1の 左端 に示す集

念洞 でい った ん よ どみ点状 態 とな った後,長 さ182

mmの ラバルノズル(スロー ト高 さ10mm,出口 高 さ

54mm,幅32mmの 二次元形状)で 加速 され,そ の下

流 の一 定 断 面積 ダ ク ト(長 さ495mm,高 さ95mm,

幅32mm)と 後部集合洞を経て大気 に放出 され る.ノ

ズルのスロー トと出口の断面積比か ら一次元等エン ト

ロピー流れの仮定 に基づ いて計算 した ノズル出口 マ ッ

ハ数 は3 .26で あ る。 ノズルの スロー ト部 の形状 は,

スロー トか ら軸方向に52mm上 流の位置 か らノズル

軸 に垂直 な軸 に対 して10° だけスロート 下流の位置 ま

で曲率 半径70mmの 円弧で,円 弧 の終了 点 よ り下流

は広が り半角10° の直線 壁 である.

図1の 破線で臨む部分はシュリー レン法によ り流れ

を可視化 した領域 を示 す.圧 力測定 は,ノ ズル上壁の

中心線 に沿 って円弧の終了点 の位 置か ら3mm間 隔

で35個 設けた静圧 孔 を通 して行 った。静圧孔 の大 き

さは直 径0.5mmで あ り,固有 振動 数500kHzの 圧

力 セ ンサ(キ ュラ イ ト祉 製,XCQ-062-25SG)を用 い

た.ま た,ノ ズル出 口か ら35mm下 流 の位置 の ダ ク

トの上 壁 と下壁の中 心線上 に も圧力 センサを取付 け

た.本 実験 では,ダ ク ト上壁 の静圧 をP_{bu},下壁 の静

圧 をP_{bd}とし,後 部集合洞の圧力(ほ ぼ大気 圧 に等 し

い〉をP_aと した.圧力 センサか らの信号 は,直 流増幅

器(キュ ライ ト社製, SA-59),A-D変 換器[カ ノープ

ス電子(株)社 製,ADX-98E]を 経 てパー ソナル コン

ピュータ(NEC社 製,PC-9801VX)に 送 られる。本実

験デー タのサンプ リング周波数 は1kHz,デー タ点数

は100点 である.

3.実験結果 と考察

3.1 流れの光学観察　 ノズル上 流の よ どみ点圧

 ( b 

)  Schlieren  phutograph  with  vertical  knife  edge

( 

c ) Schlieren photograph with vertical knife edge

Fig. 2 Typical spark schlieren photographs in a 

      supersonic nozzle

力P0を 大気圧Paの 状態か ら徐々に増加 させ,ノ ズル

内に衝繋波 を定在 させた ときの流れのシュ リーレン写

真を図2(a)～(c)に示す. 図2(a)は, P0/Pa=2.2

の状態で,ノ ズル壁面に発達 する境界層 のは く離や再

付着の様子 を詳 しく観察す るために,ナ イフエ ッジを

流れ に水 平 に して撮 影 した写真,図2(b),(c)は,

それぞれP0/Pa=2.8,3.8の 状態で,衝撃 波の定在位置

や衝撃波の形状 を詳 しく観察するため に,ナ イフエ ッ

ジを流れに垂直 にして撮影 した写真 である.ま た図2

(a)～(c)の マ ッハ数M_{1e}は,後 述の図3に 示す壁 面

静圧分布 にお ける最小値P1(以 下 この点 を干渉 開始点

と呼ぶ)と ノズル上 流のよどみ点圧力P0の値 か ら一次

元等エ ン トロピー流れの仮定 より求めたマ ッハ数を示

す.図2(a)～(c)の 干渉開始点における単位長 さ当

た りの レイノル ズ数Re/mと,シ ュ リー レン写真 か

ら求めた干渉開始点 にお ける境界層厚さδ1の 値 をそ

れぞれ図2に 示 してあ り,この 厚 さに基づ くレイノル

ズ数Re_{δ1}は,それぞれ3.1×10^4,4.6×10^4,5.8×10^4で

ある.
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図2(a)の 衝撃波は擬似衝撃波であ り(10},先頭衝撃

波の下流にほぼ垂直状の第2衝 撃波が観察される.ま

たノズル壁面に沿って発達する乱流境界層は先頭衝撃

波の前枝衝撃波の足元近 くでは く離 し,先 頭衝撃波の

後枝衝撃波が境界層に入射する位置では く離は最 も大

きくなってお り,そ の下流で境界層 は再付着 してい

る.図2(b)で は図2(a)に 比べ先頭衝撃波の分枝点

の壁面からの高さが増加 している.こ れはM_{1e}が増

加するにしたがい擬似衝撃波領域の境界層のはく離領

域の大きさが増加するためである(11).この傾向は図

2(b),(c)を 比較するとさらに顕著になる.

3・2壁 面静圧分布 図 2(a)～(c)の 流れ状態

におけるノズル上壁に沿 う静圧分布を図3の 曲線a

～cに 示す.横 軸はノズルスロー トからノズル軸に沿

う流れ方向の距離x,縦 軸はノズル上壁の時間的平均

静圧Pと 集合洞全圧P0の 比P/P0で ある.図 にはノズ

ル内全域が一次元超音速等エン トロピー流れと仮定し

た場合の静圧分布の曲線① と,ノ ズル出口下流のダク

ト上壁における静圧P_{bu}の実験値を用いてノズル出口

から上流に向かって一次元亜音速等エントロピー流れ

と仮定 して求めた静圧分布の曲線②～④(こ れ らの曲

線の左端 はいずれ も流れのマッハ数が1と なる点)も

示 してある.ま た擬似衝撃波を構成する各衝撃波のノ

ズル中心軸上における時間的平均位置をシュリーレン

写真から読取 り.下 向 き矢印 ↓で示 し,P_{bu}の実験値

を使って垂直衝撃波以外を一次元等エントロピー流れ

と仮定した場合のノズル内の垂直衝撃波の位置を上向

き矢印 ↑で示す.さ らに干渉開始点における静圧 あ

を左向き矢印←で示す.

図3の 曲線aよ り,ノ ズル上壁に沿う静圧は干渉開

始点の静圧P1か ら右向 き矢印→で示す静圧分布の最

初の折れ曲が り点Psま で上昇 した後 ノズル中心軸

上の先頭衝撃波 と第2衝 撃波の位置の間でピーク値 と

なる.第2衝 撃波下流の圧力 は,xが 約85mmよ り

下流では曲線② と一致する.し たが ってxが 約85

mmよ り下流の流れは境界層のはく離はな く,流 れは

断面にわたってほぼ一様になっていると考えられる.

図3の 蕗線bとcの 壁面静圧分布 もPsで 示す位置で

折れ曲がりを生 じている.従 来の衝撃波と乱流境界層

の干渉に関する実験結果によれば,衝 撃波による乱流

境界層のはく離が起 これば,壁 面静圧分布に折れ曲が

り点が生じ,こ の折れ曲が り点の位置は,は く離点の

時間的平均位置 とほぼ一致する(9)(12)~(15).本実験にお

いてもPsの 位置は,シ ュリーレン写真のは く離点の

時間的平均位置にほぼ一致 している.

4.理 論 解 析

4・1は く離モデル 本実験結果および従来の実

験結果(9)に基づき,ノ ズル内の衝撃波により乱流境界

層がはく離する流れの模式図を図4に 示す.壁 面静圧

は干渉開始点の圧力P1か ら境界層のは く離点の圧力

禽 まで ヒ昇 し,そ の下流では,後 枝衝撃波やは く離せ

ん断層の影響を受けて変化する.前 述 したように,圧

力比Ps/P1は,は く離点Sよ り下流の流れにほとんど

依存せず,断 面1か らSま での壁面近傍の流れ場 は,

 ( a ) Shock- induced boundary layer separation

( b ) Wall static pressure distribution

Fig. 3 Wall static pressure distributions
Fig. 4 Diagrammatic sketch of shock wave/boundary 

      layer interaction region
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自由干渉領域 と呼ばれてい る.本 節 ではPs/P1を 解 析

的に求め る方法 を考 え る.Arensら(6)は,干 渉開始点

にお ける境 界層内の特性速度u1*が,衝 撃 波 を通過 し

た後等エ ン トロピー的 によどんだ ときに境界層 のは く

離が起 こる として,u1*の 点 とは く離点 を結 ぶ一 つの

流線 を考 え,そ の流線 に沿 うエ ネルギ ー式か らPs/P1

に関 す る次式 を導 いている.

を表 し,検 査体積に対する質量,運 動量,エ ネルギー

の保存式は,そ れぞれ次式で表される.

上式のM_{1e}とu_{1e}は干渉開始点の主流におけるマ

ッハ数 と速度,γ は気体の比熱比である.上 式によれ

ばPs/P1は 流れの レイノルズ数 に依存せず,上 式の

U_1*/u_{1e}は実験的 に定め られ る.こ れ に対 しTyler

ら(16)は,干渉開始点における境界層内の速度分布 と

主流マッハ数の影響を含んだ解析モデルを提案してい

るが,こ のモデルは,保 存式の形が積分式で表示 され

ているため解析がかなり複雑である.ま たこのモデル

では,は く離点の位置における境界層内の速度分布の

仮定に問題があるため,後 述の図7に 示すように,こ

のモデルによる計算結果は実験値 とかなり異なる.本

節ではTylerら の解析の問題点を修正 したモデルを

示 し,4・2節 ではこの修正 したモデル と実験値 との比

較を行 う.

さて,図5に 示すように,衝 撃波と境界層の干渉開

始点の断面を1,境 界層のはく離点の断面 をSと し,

図の破線で示す検査体積ABCDを 考 える.完 全気体

の断熱で定常な流れとし,1とSの 各断面における静

圧は一定,全 領域で全温度T0は 一定であると仮定す

る.ま た,衝 撃波による乱流境界層のはく離は急激に

行われ るため,AB部 分か らの流出入する運動量 と

CDに おける壁面摩擦 は,ADとBCか ら流入 ・流出

する運動量に比べて小さ く,無視できると仮定する.

したがって、曲線ABは,流 線 と境界層の外縁の両方

ただし,Pは 密度,uは 流速,Tは 静温度,Cpは 定圧

比熱,δ は境界層厚 さ,yは 壁面 を原点 とし,壁 に垂

直方向の距離を示 し,添 字1,Sは,そ れぞれ干渉開

始点,は く離点の位置 を示す.ま た気体定数をRと

すると,状 態方程式は

断面1に おける境界層内の速度分布は,次 式に示す

指数法則に従 うとする.

ただ し,添 字eは 境 界層 外縁 を示 す.上 式 の指 数 η

は干渉 開始 点 にお ける主流 マ ッハ数M_{1e}と 境 界 層の

始点 か らの流れ方 向の距 離x_1に 基 づ くレイノルズ数

Re_{x1}に依 存 し,次 式(17)(18)で表 され る.

上 式 に よ りnを 見積 もるにあ た り,多 くの実験 で は,

波 れ方 向の距離,x1が 不 明 で,レ イノルズ数 の代表 長

さを境界 層厚 さに して い る ものが多 い.そ こでnと

境界層厚 さ δ1に基づ くレイノル ズ数Re_{δ1}との 関係 を

求め る.断 面1に おけ る境界層運動 量厚 さを θ1と し,

θ1に基 づ くレイノルズ数 をRe_{θ1}とす れ ば.平 板 上 に

発達 す る圧 縮性 乱流境 界層 に対 す る運動 量 方程 式(19)

よ り次式が導かれ る.

上 式 をRe_{x1}=0の と きRe_{θ1}=0の 条 件 の下 で積 分 し,

両 辺 に δ1/θ1を掛 けて整理す る と

上式の θ1/δ1の値 は,定 義 よ り

また,境 界層内で全温度が一定 という仮定か ら,断 面

1に おける境界層内の密度P1と 境界 層外縁の密度P_{

1e}の比P_1/P_{1e}は,後述の式(19)で 与 えられる.し た
Fig. 5 Control volume employed for analysis
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る(20)(21).

密度ρ については,断 面を通 る体積流量の重みつき

平均値ρ を次式で定義する.

 Fig.6 Effects of Mach number and Reynolds number 

on velocity-profile parameter

これ らの平均化 を行 えば,各 断面 におけ る完全気体

の状 態方程 式 はP=ρRT,等 エ ン トロ ピー の関係式

はP/ρ^γ=一 定,エ ネル ギ ー式 はC_PT+u^2/2=一 定

とな り,修 正係数の必 要 はない.

次 に,次 式で定義 され る σと ξを導入す る.

が って,式(9)に 式(6),(7),(10),(19)を 代 入すれ

ば,nとRe_{δ1}の 関係 が得 られ る.

上 述の計算法 に基 づ くnのRe_{δ1}に 対 す る依存性 を

M_{1e}をパ ラ メータ として図6に 示 す.図6よ り,M_{1e}

=1 .5～3.0の 範 囲 に対 し,nはM_{1e}に あ ま り依存せ ず,

Re_{δ1}の増 加 とともに増加す る.

次 に,は く離 点における境界層 内の速 度分布 を考 え

る.Tylerら は こ の 速 度 分 布 をu_s/u_{se}=5(y/δ_S)^4

-4(y/δ_S)^5と 仮 定 して いる
.し か し4・3節 で述 べ るよ

うに,こ の速度 分布 を仮定 す ると,は く離 点 におけ る

境界層厚 さ δ_sと干渉開始点におけ る境界層厚 さ δ_1の

比 δ_s/δ_1は,実験値 とかな り異 なる.翼 面 上の衝撃 波

による乱流境 界層の は く離 を調べ た実験的研究 によれ

ば,は く離領域 におけ る境界層 内の速度分布 は次式で

表 され る(8).

本論文では,断 面Sに おける速度分布は上式で表され

ると仮定する.ま た図5の 流線ABに 沿 う流れは等

エン トロピー流れとすると,断 面1とSの 境界層外縁

の全圧に対 して次式が成 り立つ.

ただし,添 字0は よどみ点状態 を示す.な お,式(12)

の妥当性については,4・3節 で述べる.

4・2干 渉開始点 とは く離点の位置における諸量の

関係 4・1節に示した諸式のままでは計算が非常に

面倒である.そ こでこれらの式を簡略化するため,次

のような断面にわたる平均流れを仮定する.す なわち

流速u、 音速a,温 度Tの 断面にわたる質量流量の重

みつ き平均値u,a,Tを,そ れぞれ次 式で定 義 す

上式のσ とξの積 σξおよび σ^2は,それぞれ通常

の気体力学のテキス ト(22)で定義されている運動量修

正係数および運動エネルギー修正係数と一致する.ま

た検査体積内の全領域で全温度が一定で,断 面1と 断

面Sの 各断面内で静圧が一定であるという仮定よ り,

ある断面の境界層内の密度 ρと境界層外縁の密度 ρ_e.

の比 ρ/ρ_eは,エネルギー式より次のようになる.

上式 の ρ/ρ_eを式(17)と 式(18)に 代 入 す る と,境 界

層内の速 度分布 と境界層外縁の マッハ数 を与 えること

によ りσと ξを計算す ることがで きる.

以 上 定義 した各 平均 量 と式(17)の σお よび式(18)

の ξ を用い て4・1節 の基 礎 式 を整理 す る と,式(2),

(4),(5)よ り,

上 式 のM(≡u/a)は 平 均 マ ッハ数 で,境 界 層外 縁
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の マ ッハ数M_eと 次 の関係 がある.

た だ し,a_0は よ どみ点状態 の音速,a_eは 境 界層外縁 の音速で ある.次 に,式(3)よ り

また,式(12)よ りp_{0se}=p_{01e}を考慮 して

ここで,式(20)の δ_s/δ_1を式(22)に 代 入す ると

式(23)と 式(24)よ り,P_s/P_1を 消 去 して整理 す ると

図5の 断面1の 主流マ ッハ数M_{1e}を 既 知 とし,断 面

1とSに お け る境 界 層 内 の速 度 分布 を そ れ ぞれ 式

(6)と 式(11)で 与 え る と,式(17)～(22),(25)よ り,

δ_s/δ_1,とP_s/P_1を陰 的に計 算す ることがで きる.

4・3理 論値 と実験値 の比較 干渉 開始点 にお け

る境界層 厚 さ δ1に対 す るは く離 点 におけ る境界 層厚

さ δ_sの比 δ_s/δ_1と主 流 マ ッハ 数M_{1e}の 関 係 を図7に

示 す.実 線 と破 線 は,そ れ ぞ れ 本 解 析 結 果 お よ び

Tylerら の 方法 によ る解 析 結果 で あ る.ま た 白丸 印

は,シ ュ リー レン写真か ら求 めた本実験結 果,黒 丸印

は,垂 直衝撃波と平板上の乱流境界層の干渉領域をピ

トー管によって測定 した速度分布か ら測定 した結

果(13),白三角印は,直 管内の擬似衝撃波領域 をレーザ

ドップラー流速計で測定した速度分布か らの結果(23),

白四角印は,直 管内の垂直衝撃波と乱流境界層の干渉

領域 を等密度干渉縞法により密度分布を測定 して算

Fig. 7 Comparison of theory and experiment for varia-

     tion of boundary layer thickness from onset of 

     interaction to separation point

Fig. 8 Comparison of theory and experiment for 

     separation pressure ratio
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出 した結果（24）を示 す.図7よ り,実 線 と破 線 の いず

れの δ_s/δ_1もnの 値 にあ ま り依存 せ ずM_{1e}の 増 加 と

ともにわずかに減少 し,こ れ は実験値 の傾向 と定性 的

に一致 す るが,本 計算値 のほうが破線 の計算値 よ り実

験値 とよ く一致 す る.

次 に干渉 開始点 にお け る静 圧P_1に 対 するは く離 点

におけ る静圧P_sの 比P_s/P_1をM_{1e}に 対 して図8に 示

す.図8の 実線 は本 方法 においてn=5,6,7,8と した

場 合の計 算値 で,図6よ り求 めた それ ぞれのnに 対 応

す るRe_{δ1}の値 は10^3～10^4,10^4～10^5,10^5,10^6の オ ー

ダである.破 線 は式(1)に お い てu_1*/u_{1e}=0.56と し

た と きの 計 算 値 で あ る。 ま た本 実験 値,文 献(8),

(9),(11)お よ び文献(24)の 実 験 値 が 記入 してあ り,

それ ぞれの実験値 に対応 す るRe_{δ1}の値 を図8の 上 部

に示 してあ る.な お図8の ×印は,図4(a)に 示 す よ

うに,先 頭衝撃波 の前枝衝撃波 の壁 面へ の延長線 が壁

面 となす角 βの実験値 を用 いて斜 め衝 撃 波前後 の圧

力比 を計算 した値 であ る.

図8の ○,□,◇ で示 す実験 値 か らわ か る よ うに,

Re_{δ1}のオ ー ダが10^4の と き,P_s/P_1の 値 はM_{1e}の増 加

とともに増加 す る.ま た,△ と▽で示す実験値 か らわ

か る よ うに,Re_{δ1}のオ ー ダが10^5の と き,P_s/P_1の 値

は,M_{1e}が 増 加 す る と増加 す る.さ らにM_{1e}=2.42の

ときの○で示す実験値 とM_{1e}=2.45の と きの△で示す

実験値 を比 較 する とわか るよ うに,M_{1e}が ほ ぼ同 じ と

き,P_s/P_1の 値 はRe_{δ1}が増 加 す る と増 加 す る.こ れ

は,M_{1e}が ほぼ同 じときの ▽ と□ で示 す実験値 を比 較

して もわか る.以 上 によ り,P_s/P_1の 値 はM_{1e}とRe_{δ1}

に依 存 し,い ずれが増加 して も大 き くなる とい える.

な お,図8の 破線で示 す従 来の計算値P_s/P_1はM_{1e}の

み に依存 し,Re_{δ1}には関係 しない.

次 に,実 線 で示す本計 算値 か らわか るよ うに,P_s/P_1

の値 は,nが 一 定(あ るい はRe_{δ1}がほ ぼ一 定)の 場 合

には,M_{1e}の 増 加 とと もに増 加 し,M_{1e}が 一 定 の場 合

に は,n(あ る いはRe_{δ1})が大 きい ほ ど大 きい.ま たP_s

/P_1に 関 す る本計算値 は実験 値 と定量的 に よ く一致

する.

な お,図8の○ と×で それ ぞれ示す本 実験値 のP_s/

P_1とP_2/P_1を 比 較 す る と,同 じM_{1e}に対 してP_s/P_1は

P_2/P_1よ り小 さい.こ れ はP_s/P_1が 境 界 層外縁 の斜 め

衝撃波 による圧力上昇 より小 さい ことを意味 する.こ

の結果 と本計算値が実験値 と定量的 に よく一致 してい

る ことよ り,式(12)の 仮 定は妥 当である といえる.

5.結 論

広 が り半 角が10° の二 次元超 音速 ノズ ルを用 い て,

衝 撃波 による乱流境界層の は く離 を実験 的に調 べた。

また衝撃波 による乱流境 界層の は く離 に関す る解析 を

行 った.そ の結果 を要約す ると次の とお りであ る.

(1)超 音 速 ノズル内 に乱流境 界層 をは く離 させ る

強 さの衝撃波が定在 すると,ノ ズル壁面 に沿 う静圧 は,

干 渉 開始点 か ら急激 に上昇 し,境 界層 の は く離点 で折

れ曲が りを生 じる.こ の壁面静圧分布の折れ曲が り点

の時間 的平均位置 は,シ ュ リー レ ン写 真か ら読取 った

衝撃 波による乱流境界層の は く離点の平均位 置にほぼ

一致 する
.

(2)乱 流 境界 層の は く離点 の位 置 の境 界層 厚 さ

δ、と干 渉開始点 の位置 の境界 層厚 さ δ_1の比 δ_s/δ_1は

干 渉開始点 の位置 の境 界層 内 の速 度分 布指 数nに ほ

とん ど依存 せず(し たがって δ_1に基づ くレイノルズ数

Re_{δ1}にほ とん ど依 存せ ず),干 渉開始点 の位 置 の主流

マ ッハ数M_{1e}が 増 加 す るとわ ずか に減少 す る.ま た

δ_s/δ_1に対 する本 計算値 は,Tylerら(16)の 方 法 に よる

計 算値 よ り実験 とよ く一致 する.

(3)乱 流 境界層 のは く離 点 の位置 の静圧P_sと 干

渉開始点の位 置の静圧P_1の 比P_s/P_1は,M_{1e}が 一 定の

場 合 には、Re_{δ1}の増 加 とと もに増 加 し,Re_{δ1}が一 定

の場合 には,M_{1e}の 増 加 とともに増加 す る.ま た,本

論文 で示 した方法 によるP_s/P_1の 計 算値 は,管 内の衝

撃波お よび翼面上 の衝撃波 によるは く離 に関す る実験

値 と定量 的に よ く一致 する.

(4)結 論(3)の 結 果 か ら,管 内の衝撃波 に よる乱

流境 界層のは く離 について,干 渉 開始点 か らは く離点

まで の流 れ場 はM_{1e}とRe_{δ1}のみ に依 存 し,は く離 点

下流の流れ状 態やは く離 の発生 の仕方 には依存 しない

とい う自由干渉 の概 念が適用 できる.

最 後に,本 研究 におけるスパ ー ク光源用 回路 の製作

には,本 研究室 の近藤信昭技 官の助力 を得た.ま た本

研 究 は平成7年 度 文部 省科学研究費 の助成 を受 けた.

あ わせて深 く感 謝の意 を表 す.
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