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擬 似衝撃波に関する研究

永 井 実

Investigation of Pseudo-shock Waves 

Minoru NAGAI * 

Summary 

ln the high-speed flow in duct， the shock wave which has occured when the supersonic 

flow was decelarated to the subsonic flow interacts with the wall boundary layer. Then， 

the length of the compression region is lengthened and becomes some times of the duct 

length_ Such a shock wave is called pseudo-shock wave being distinguished from the normal 

shock wave_ 

It is thought that the interaction problems of shock waves and boundary layers have 

be巴nlearned mainly from the view point of the outer flow aerodynamics such as aerona-

utics and there are few investigations from the view point of the inner f10w aerodynamics， 

so there remains many unknown points about the behaviour and the structure of pseudo-

shock waves in ducts_ 

In this paper， pseudo-shock waves in ducts were investigated experimentally and 

theoretically_ 

Chapter 1 of this paper gives a review of the investigations of shock-boundary layer 

interactions and pseudo-shock waves_ In chapters 2 and 3， the behaviour of pseudo-shock 

waves in fairly long ducts and at the portion of sudden enlargement of duct area were 

learned and the results were explained by the theory of one-dimensional adiabatic friction 

fJow. Further， it was reported that there was the history in the behaviour of pseudo-shock 

at the sudden enlargement portion and that the oscillation of pseudo-shock wave gave great 

influencies to the duct wall locally. 

In chapter 4， the structure of pseudo-shock waves of various inf10w Mach numbers were 

ovserved and a diffusion model of pseudo-shock wave was presented which was obtained by 

reforming Crocco's shockless model. This model could explain the length of pseudo-shock 

and the pressure distribution along the duct in the region of pseudo-shock wave， and closer 

agreements between the theory and the experimental data by author and other researchers 

were obtained. 

ln chapter 5， it was c1eared that the pseudo-shock wave in a straight duct was not 

steady but always osci1lating to and fro in the duct， and theoretical considerations of causes 

and frequencies of the oscilJations were presented' 

Chapter 6 gives the conc1usions of this investigation. 

FinalJy in the appendix， the basic theories of the high speed aerodynamics in ducts 

which were used in this paper were summarized. 

受付:1974年10月30日

*琉球大学理工学部機械工学科
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A 管路の断面積
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.emax最大チョーク長さ

M 気流マツノ、数:=u/a

m 質量流量

Po 集合飼圧カ

争也 局所よどみ点圧力

p 静 圧

R 気体定数

ReD 管路の等価直径を基準にしたレイノJレズ数

Rij れととjの相関関数

Tij れとれの相関係数

S スベク トノレ密度関数またはエントロピ

s 修正したスペクトル密度関数
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時 間

u 気流速度

却 無次元速度=u/、々高To(クロ ツコ数〉
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p 密 度

μ 拡散モデルにおける低速領域の流量の全流量

Iこ対する比 =mK/ml 
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t 偏差 X-x
T 時間間隔

添 字

。集合胴またはよどみ点状態

1，2 擬似衝撃波直前の状態，直後の状態

1，2，…先頭衝撃波，第2衝撃波，…

i ，e 直管入口の状態，出口の状態

* 音速状態

'， M 拡散モデノレにおける高速領域，低速領域

H ヘノレムホノレツの共鳴

0 気柱振動

序 論

超音速流が亜音速流へ減速される過程では，気体の

密度，圧力，温度の非常に高いこう配が発生する。そ

の内部は，粘性および熱伝導性が重要な役割を演ずる

散逸過程であるが，区間の長さは非常に短かく，お〉

よそ気体分子の平均自由行程の程度である。したがっ

て通常の気体力学では，その散逸過程の長さを無視し

，前後の一様流に着目することによって，この過程を

一つの不連続面とみなすことができる。かような不連

続面は衝撃波とよばれ，中でも特に波面が流線と直交

する場合は垂直衝撃波と呼ばれる。垂直衝撃波の一例

として，衝撃波管内の静止気体中を伝播する圧縮領域

をあげることができる。

ところが，管内高速流動において，超音速の気流が

直音速に減速される過程に発生する垂直衝撃波は，管

内壁に発達した境界層との複雑な干渉によって，圧縮

領域がひきのばされ，その区間の長さは管経の数倍に

もなることが知られている。そうすると例えば超音速

ディフユーザの性能を論ずる場合に，もはやこの圧縮

領域の長さおよびその過程を無視することはできな

い。このような圧縮領域は，通常の不連続面とみなさ

れる衝撃波とは区別され，擬似衝撃波と呼ばれてい

る。

衝撃波と境界層の干渉問題は，たとえば遷音速なら

びに極超音速飛行体の物体表面に生じる現象，あるい

は超音速ジェット推進機のインレツトディフユーザや

超音速風胴のディフユーザ、に生ずる現象として，従来

おもに航空力学上の問題として，外部流体力学的研究

に重点がおかれてきたように思われる。

ところが，近年の流体機械や装置の進歩に伴う流れ
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の高速高圧化とともに，流体機械の翼間流れや管内流

動においても，しばしば衝撃波と境界層の干渉問題が

発生し，擬似衝撃波が注目を浴びつつあるように思わ

れる。

それにもか』わらず，擬似衝撃波に関する研究資料

の蓄積はまだ不充分で，現状では最も簡単な直管内に

おける擬似衝撃波の構造すら明確には理解されていな

v、。

本論文は，以上の観点から，管路内Iこ発生した擬似

衝撃波の挙動や構造を実験的に詳しく調べることを目

的としたもので，擬{f.t衝撃波lこ関する基本的な理解を

得ることができたように思われる。

本論文では，第工章において，擬似衝撃波に関係す

る従来の研究を概観し，本研究の問題点を提供する。

ついで第2章および第3章において，比較的長い管路

および管路の急拡大部における擬似衝撃波の実験結果

について述べ，擬似衝撃波の挙動を明らかにするとと

もに，管路の急拡大部における擬似衝撃波の振動が管

路系に及ぼす影響について論ずる。第4章では，直管

内に発生した擬似衝撃波の構造に関する詳しい実験結

果を基に，樹立衝撃波の拡散モデルを数たに提案ナ

る。このモデルによれば，従来不明であった擬似衝撃

波の長さおよび擬似衝撃波内部の圧カ分布が説明でき

る。最後に第5章において，擬似衝撃波に振動現象の

あることを明らかにし，その原因および振動の周波数

について考察を行なう。

第6章は結論である。なお，本論文に必要な，管内

高速流動の基礎理論と数式を一括して巻末の補遣に掲

げた。

第1章擬衝撃波に関する従来の研究

本章では，外部流れにおける衝撃波と境界層の干渉

についての研究を紹介し，ついで，内部流れにおける

擬似衝撃波に関する研究を概観する。

1.1 衝撃波と境界層の干渉 衝撃波と境界層の

干渉に関する工学的研究が組織的に開始されたのは，

ほぽ遷音速飛行が実用化された1940年代後半のように

恩われる。

Fageと Sargent(1.1)は，超音速風胴内に設置され

た平板上の境界層と垂直衝撃波との干渉の模様をシュ

リーレン法を用いて観察し，干渉の結果衝撃波の足は

A形に分校し，境界層内の圧力上昇は 2段階にわたっ

て上昇することなどを始めて明らかにした。ついで，

Barry， Shapiro， Naumannら (1.2) はM=2.05の気
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流中で，種々の強さの斜め衝撃波と境界層の干渉につ おいて境界層の速度プロフィルを仮定することによつ

いて系統的な実験を行なった。図1.1はかれらの実験 て剥離点の圧力を理論的に予測する式を与えた。また

における衝繋波の入射点近傍における干渉の詳細模様 ほぼ同じ時期にTylerとShapiro(1.4) も奉IJ離点圧力

Fig. 1.1 Reflection of a shock from a plane 

wall with a boundary layer. (Ref. 1.2) 

で，境界層は，逆圧力勾配による局所的剥離のために，

衝撃波の入射点の前方より壁面からもち上げられ，入

射点の下流で再び壁面に付着する。このような境界層

の界面の変化は，図lこ示すように主流へ一つの膨張波

とこつの圧縮波を発生せしめており，衝撃波の壁面か

らの反射は局所的には等庄反射であるが，これらの波

が全体として巨視的な正常反射を構成している。

図1.21ま，壁面にそう衝撃波の入射点近傍における静

由。

を与える式を導いたが，その結果は，M = 1 - 3，

Rex = 105 -107の範囲にわたる実験結果とほぼ一致

している。その後，理論的研究はさらにMager(1.5) ， 

Leesと Reeves(1.6)， Gai (1.7) らの研究により進

歩した。図1.3はLeesとReevesの解と実験結果の比

司
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Fig. 1.2 static pressure distribution on the 

plate surface with tripped turbulent 

boundary layer. (Ref.1.2) 

圧分布で，吉L流境界層の場合と層流境界層の場合を比

較することができる。これらの実験結果より入射衝撃

波が強いほど境界層の界函は強くもち上げられ，また

境界層は層流境界層の方が CRexが小さいほど)大き

くもち上げられる等が明らかにされた。

Gadd (1.3) は，斜め衝隼波と境界層の干渉問題に

Fig. 1.4 Interaction of normal shock wave 

and turbulent boundary layer (Ref 1.9) 

よれば，分岐足の後流は必ずしも亜音速流ではなく，

“Supersonic tongue"の領域が存在する。 さらに

Viscouslayerを上流から Shockphase， Displacem. 

ent phaseおよび RehabiIitationphaseにわけ，
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RehabiIitation phaseにおける速度プロフィルの変化

をColes(1.10) の“Wakehypothesis"を拡張して説

明した。またこの場合，壁面静圧は Reha bilita tion 

phase によってなだらかに上昇するが，最終的に到達

する値は垂直衝撃波の理論値の90%であると報告して

u、る。

以上にのベた実験では，衝撃波を Shockgenerater 

によって発生せしめているので，衝撃波の位置は壁面

に対して国定されている。ところが遜音速飛行中の翼

面に局所的に発生した弱い垂直衝撃波は，奨面境界居

と干渉するとともに，前後にはげしく振動すること

が，報告されている。すなわち Liepmann (1.11) ら

は2x20in2の風胴を用い.M=0.844の気流中に翼裂

を設置して実験を行ない，翼面に発生した衝撃波が前

後にはげしく援助しているととを.2光時間の異なる

2枚のシュリーレン写真によって明らかにした。

HiltonとFowber(1・12)は20X8 in2断面の瓜胴の気流

中の翼について問機の実験を行ない.3，000 rpmのド

ラムカメラによる直後綬影により衝撃波の振動を明ら

かにした。 Holder(1.l3)は高速度カメラによって同様

の実験を行ない， 900-1800Hzの周期的な振動現象

を観察している。図1.5はHiltonらによって観察さ

Fig. 1.5 spark schlieren photograph and 

wave traces. Film movement was upward. 

(Ref. 1. 14) 

れた翼面上の衡聖書波のシュリーレン写真(1.14) であ

り，写真の上部に示すドラムカメラのフィJレム上の軌

跡によって，衝撃波群が前方へ運動しているととがわ

かり，その周波数は約 1，000Hzであるとしている。

Lambourne (1.15) は衝撃波の振動とフラップの運動

の関連を明らかにし，パス顎象および衝撃波の振動に

ともなう壁面静圧の変動を説明している。 図1.6は

Humphreysによって観祭された翼函の圧力変動を示

ト一一一 0・I~ec ____.. 

Fig. 1.6 Pressure fluctuations at surface 

of 12% thick aerofoil M=0.87， α =00 • 

(Ref. 1. 15) 

すオシログラム(1.15)である。衛態波の振動に対する

理論的な研究としては，選管速流の安定性を考察した

Kuo (1.16)の研究および，平板上の層流境界層と分岐

した衛費E波の足との干渉によって生じる自励振動を示

したTrilling(1.17)の理論がある。 Trillingの理論は

定性的に， I窃い周波数 (1，000-2，OOOHz)の衝撃波

の振動の説明に成功しているように思われる。

1.2 縫似衝撃波 つぎに管内超音速流中に発生

した擬似衝撃波に関する研究についてのペょう。ただ

し，この方面の研究は，前節にのペてた衛費量波と平

板境界腐の干渉に関する研究に較べれば，かなり少な

v、。
Stodola (1.18)はラパノレ管の軸中心紘1:1乙可動静圧

管を挿入し，管内に衝撃波が発生している時の軸方向

静圧分布を測定したが，その圧力上昇は垂直衝繋波の

理論が示すような不連続ではなく，かなりなだらか

なものであることを報告した。 Weise(1.19)は2次元

の管路において，上下鐙面の境界層を吸い込みによっ

て除去すれば，その時の衝車産波はほぼ霊i直になること

を確め，擬i以衡繋波が境界層の存在によるものである

ことを明らかにした。つづいて. Moeller (1.20)らに

よって，シュリーレン法を用いた系統的な実験車滑な
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われ，管内に発生した垂直衝撃波は，流入気流のマツ (1.22)のでさらに精密な追試が必要であるように思わ

ノ、数が高いほど，また境界層が厚いほど，境界層を強 れる。

く干渉し，なだらかな圧力上昇をもった擬似衝撃波と Mc1afferty (1.23) は，震直衝撃波へ流入する気流

なることを示した。 の速度境界層の影響を考慮に入れ， 衝撃波前後の質

Neumannと Lustwerk(1.21)は直径1"で管長約 量，運動量およびエネルギの保存則を解いて，流入気

50"の細長管内にマッハ数約 5.0の超音速気流を流入 流の境界層排除厚さが厚くなるほど，衝撃波による圧

させ，背圧を変化させながら管壁面の軸方向静圧分布 カ上昇が小さくなることを理論的に示した。

を測定した。図1.7は圧力上昇の開始点から圧力の最 文献(1.24) は，擬似衝撃波の長さに関する従来の
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Fig. 1.7 Experimental pressure ratios of 

pseudo-shocks and theoretical pressure 

ratio of normal shocks at various Mach 

number. Cref. 1. 21) 

大値までを擬l以衝掌波の区間とし擬似衝撃波前後の圧

力比を垂直衝撃波の理論と比較したものである。擬似

衝撃波前後の圧力比は垂直衝撃波の理論値と 5%の範

閤でよく一致するがその理由として，擬似衝撃の区間

では境界層が剥離しているために，壁面摩擦カによる

運動量損失がほとんど無いことを挙げている。また擬

似衝撃波の長さは，マッハ数の増加関数で，お〉よそ

管経の10倍前後であると述べている。ただし，本実験

では，一つのラパル管と一本の細長管による一回の実

験結果から多数のマッハ数に対する擬似衝撃波の圧力

比を計算しているため，入口マツノ、数の値のとり方い

かんi乙よっては結論がかなF変更される可能性もある

実験結果を流入気流マッハ数の逆数を用いて，L/D= 

18.75 ( 1-1./Ml )なる直線で整理しているが，その

根拠は明らかでない。

最近， Waltrupと Billig(1.25) は比較的短い円管

中に発生させた擬似衝撃波について実験を行ない，擬

似衝撃波の圧力比は， ~室直衝撃波の理論値よりかなり

低くなることを示し，このことより擬似衝撃波は斜め

衝掌波と考えられると結論している。ただし，本実験

はおもに擬似衝撃波先頭部の圧力分布に注目したもの

で，擬{以衝懇波の終了点は明確ではないなど，かなり

疑問点を残しているように忠われる。

1.3 擬似衝猿波のモデル 擬似衝撃波を説明す

る試みとして，これまでに二つのモデルが提案されて

いる。

その一つは Crocco(1.26)によるShocklessmodel 

である。 Croccoは，境界層が十分発達した流れにお

いては，擬似衝撃波の内部はX形の弱い斜め衝繋波の

群から構成されることに着目し，斜め衝撃波によるエ

ネルギ散逸はかなり小さいことから，管路中心部の流

れを等エントロピ流れと考え，エントロピ上昇はも

っぱら境界層の剥離につづく管壁近傍の低速領域の

拡散作用によるものと考えた。 図1.8にCroccoの

TI，WI 

p 

Fig1.8 crocco's shockless model of pseudo--

shock wave Cref. 1. 26) 

Shockless modelを示す。検査面工および2を擬似

衝撃波の先端および後端とし，低速流領域の流量の全

流量の対する割合はμで表わされる。 μは検査面Lで

零で，軸方向に漸次増大し，検査面2で遂に lとな



Prandtl. Meyer膨脹波のつよさは，そのつど壁面静圧

分布の実験値から決定しなければならない。図より明

らかなように，本モデルによれば壁面における静圧の

なだらかな上昇と管路中心部の静庄の脈動を説明する

ことが可能である。ただし，モデルの性格から，個々

の実験結果を説明することは可能だが擬似衝撃波の構

造を一般的に予測するにはいたらない。さらに，現実

の擬似衝撃波が非常に振動しやすいものであることを

考慮すれば，か〉る静的な説明には限界があるように

恩われる。

l_'節で述べたように平板境界層と干渉した垂直衝

撃波は激しい振動現象を伴っている。また，管内の擬

似衝撃波の振動現象に着目した研究はこれまでのとこ

ろ全く無い。

そこで本研究では，これらの研究成果の上に，改た

めて，管内超音速流に発生した擬似衝撃波の挙動，構

造および振動現象を明らかにすることを試みた。

本章および次章では，管内高速流の立場から，擬似

衝撃波の詳しい構造にはふれず，比較的長い管路中に

発生した擬似衝撃波が管前後の圧力比の変化によって

如何なる挙動を示ナか，また管路途中に設けた管路断

面積の急拡大部は擬似衝撃波に対して如何なる効果を

及ぼすか，などのやや巨視的な実験結果について述べ

る。

2.1 実験装置 所定の管内超音速流を得る方法

として，吹出し式風胴の原理を用いた。実験装置の概

要を図:1.1に示す。
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Xmm 

Fig. 1.10 shock reflection model of pseudo-

shock wave (ref. 1.27) 
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査i百句およびコにおける状態量は垂直衝撃波の理論に

よるものと全く同ーとなるが，本モデノレによって，擬

似衝撃波内部のなだらかな圧力上昇をうまく説明する

ととが可能となった。ただし，本モデノレはμの軸方向

分布 μ=μ(めを与えないので，実験結果と比較す

ることは不可能である。

他の一つは，玉木らが(1.27)その実験結果をもとに

して提案した衝撃波反射モデルである。図1.10は

Ml ='..70の擬似撃波に適用した場合のモデルと計算

結果である。壁面における境界層の剥離を，頂角工00

のクサピ形壁面でおきかえ，その先端より発生する斜

め衝撃波を管路中心線と管墜との問で交互に反射させ

る。反射をくり返えすことによって斜め衝撃波の強さ

はしだいに弱まり，ついに M=1.0となり，その後は

直音速拡散領域によって擬似衝撃波は終了する。先端

のクサピ角は， Mlにかかわらず 00
としてよいとして

いるが， 先頭衝撃波から第2衝撃波， 第2衝撃波か

ら第3衝撃波聞の気流の壁面への曲げもどしによる

T 
ρ

一
( 1 ー ω也、 r-1

五一¥十1 -五戸一ノ

壁面における熱伝達および摩擦力は無視するので，各

断面について，質量，運動量，およびエネノレギ保存則

および (1.1)を適用すれば流量比 μ=m"/m1の関

数として，擬似衝撃波内部の諸量を計算することがで

きる。図 1.9に計算結果を示す。モデノレの性格から検

る。内部の静圧は各断面にわたって一定であると考

え，等エントロヒ。領域の無次元速度d より次式によ

って与える。 cωについては補遣の式 (A.4)

(A.5)を参照〕

'"'2 
10 '--

p. 

(1.1) 

20 

15 

172 0.6 

μ 

Fig. 1. 9 Example of calculations by 

shockless model r = 1. 4 (ref. 1.26) 
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Fig.:U Exp巴rimentalapparatus 

高圧空気源(常用圧力30kglcm2，容積6m3)に貯 合の供試管の写真を示す。図に示されるように供試管

えられた，よく乾燥した空気は，パイプラインを通過

し，集合胴においていったんよどみ点状態に回復した

のち，ラパル管によって所定のマッハ数に加速され，

供試管へ送りこまれる。供試管を通過した気流はディ

ブユーザ，消音器を経て大気へ放出される。ラパノレ管

は3種で，設計マツノ、数はそれぞれ3.0，2.0， 1.4で

ある。図2.2にラパノレ管の写真を示す。供試管は32x

訪.恥

M=2.0 M=3.0 
Fig. 2.2 D' Laval nozzle 

Fig. 2.3 Experimental duct with sudden 

enlargemert portion of duct area， 

の左右壁は光学的観察のために，フランジ部を除いて

全面光学ガラスで構成されている。

2.2擬似衝撃波の挙動 図2.4にラパノレ管の設

計マッハ数が 3.0直管部の長さが1，600m(50D)の場

合に，集合胴圧力を 5.7および12ataに変えた場合

の流れのシュリーレン写真の代表例を示す。各写真は

それぞれ流れ方向に連続した10枚の写真より合成した

ものである。集合胴圧力 Poを大気圧から徐々に上げ

32m2の正方形断面の直管部とその後方の，面積比で ていくと，まずラパJレ管が趨音速状態にスタートし，

1 : 3に急拡大された， 32x96m2の拡大部よりな 供試管に擬似衝撃波が進入してくる。この過程ですで

る。管路の長さが擬似衝撃波に及ぼす影響を調べるた に垂直衝撃波は境界層と干渉することによって擬似衝

め，図2.1に示す直管部には長さが 600，1，000およ 撃波となっている。直管部に進入した擬似衝撃波はさ

び1.600mの3種類の管路を用意した。拡大管部の長 らに Poを上げるとともに下流へ移動し，同時にその

さは 400mである。図 2.3に直管部の長さ 600mの場 形状を変化させているのが認められる。
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が連らなった曲型的な擬似衝撃波を示している。
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図2.5は擬衝繋波発生部分の拡大写真で先頭部がえ形

衝撃波をなし，その後方には約10伺の垂直状の衝撃波 図2.4において，管路入口から擬{以衝撃波の先頭ま

Fig-2.5 Pseudo.shock wave in straight duct (X1 = 250mm. 

M1キ 2.75，Ren = 7，84 X 105) 

での距離X1と集合胴圧カPOとの関係、を示せば，図2.6

が得られる。同図によって，Poの増加とと もに擬似

衝撃波が，直管部へ進入し，さらに下流方向へ移動す

号16
d 

12 

e 

4 

」けい-M'e

円』戸

る様子が明らかである。ととで，移動曲線を細かくみ

れば，Poが約7ata，Xが約80077l1ll(25D)の点を境に

して，曲率が変化しており ，Poの増加に対する擬似

ノ'

しJ
μ/ 

' 
町lent

: duct) 

..... 田

(St1td州上出 F

。 200 ‘。。 依田D 似)() 1αlO 12∞ 1ゐ00 1600 1広泊
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Fig. 2.6 Beha viour of pseudo，shock when the duct length is longer than 

th巴 maximumchoking length. (D'Laval nozzle M=3.0， L=1，60077l1ll) 
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衝撃波の移動する割合が鈍くなっているのが認められ

る。また同じPolこおいて直管部の出口i端下流の拡大管

部に第2の擬似衝撃波が発生している。これは直管部

の擬似衝撃波の後流(亙音速流〕が，管獲の摩擦によ

って管出口端でちょうどチョークしたことを示すもの

である。このとき，ラパル管のスロート部と直管出口

端において流れは二重にチョークしていると考えられ

る。図2.4の写真偽}がこの瞬間の流れの状態を示して

いる。直管の前後で流れがチョークすると，直管内部

の各点の圧力比はすべて固定されるので，衝撃波の静

止位置はそれ以上にPoを上げでも変化しないように恩

われるが，実際には，図に見られるとおり，擬似衝撃波

m

e

 

g
a
?
d
 

6 

4 

2 

。
2∞ 

はPoの増加とともに，なお下流へ移動している。これ

は院後述するように管摩擦係数の変化によるものと思

われる。二重チョーク現象は流入気流のマッハ数によ

って定まる最大チョーク長さ .emax = CL/D) max 
に比して底管部分の長さが長い場合にのみ発生する現

象である。設計マッハ数1.4のラパノレ管を用いた実験

では，長さ 600mm (約 .9D)の直管に対して集合胴圧

力を 10ataまで上げても，擬似衝撃波を管内に進行さ

せることはできなかった。これは，ラパノレ管がスター

トする以前に直管部出口の気流がチョークしたためで

ある。

図2.7に.管路長2が流入気流に対する最大チョー

4∞ 600 
x， mm 

Fig. 2.7 Beha viour of pseudo.shockでwhen!theduct length三is;ishorterthan 

the maximum choking length. CD'Laval mozzle Ml =2.0， L = 900mm) 

ク長さ.emaxより短かい場合の擬似衝撃波の挙動を示

す。ラパJレ管の設計マッハ数は2.0，直管部の長さ600

mで，図 3.6と同様にシュリーレン写真から得られた

擬似衝撃波先頭部の位置と Poの関係を示したもので

ある。図より明らかなように，PO与 2ataで直管に進

入した擬似衝撃波は，Po与 2.8ataですでに直管出

口端に達しており，勾配dXl/dPoはかなり高く，直管

部全体は速やかに超音速状態にスタートする。直管部

出口端の静圧 peI主流れのチョーク圧ρ*より常に大

きい。このように，流れが管路出口でチョークしてい

ない場合の擬似衝撃波の静止位置は， 集合胴圧力の

変化によってかなり大きく変化するととが認められ

る。

2.3 軸方向静圧分布 断熱一次元定常流および

衝撃波前後の関係式を用いると，管軸方向の無次元速

度mの分布は. 図2.8のようになり，静圧分布はチ

ョーク圧力p*を基準にして整理することが可能で，
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Fig. 2.8 Velocity distribution along the duct in the adiabatic 

friction f10w (r = 1.4) 
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2.5 
).:託

図2.9に示すようになる。(補遺A. 3節参照)両図

は直管に ω=1.0すなわち M=∞の気流が流入し

た場合の計算結果である。 ωく1.0の流入気流に対し

では，図の横軸上で， 流入気流のωおよびpjp*に

3.0， 

... 
c.. 
¥ 
凪

2.0 

tO 

。 0.5 1.0 1.5 

Fig. 2.9 Static pressure distribution along the duct 

in adiabatic friction f1ow. (r = 1.4) 

2.0 2.!5 XX 

対する位置をあらためてx=oとおき，そのより右のグ ある。同図の5つの実線および3つの破線は，実験結果

ラフをそのま』使用することができる。図 2.9によれ を断熱一次元定常流の理論で説明するために，以下に

ば，管路の出口圧を徐々に下げた場合Te>ρ*の範囲 のぺる手続きで計算したものである。すなわち，まず直

ではれ /Poの減少とともに，衝撃波はその強さを弱 管部出口で流れがチョークしていることを利用して，

めつつ次第に下流側へ移動する。 集合胴圧力PO= 7ataおよび12ataの場合の亜音速側

つぎに図 2.10に本実験で得られた管軸方向の静庄 の静圧分布曲線を直管部出口端まで外挿して P*jPo

分布を示す。図中のO印，ム印および口印の静圧分布 = 0.14を推定する。つぎに，管内の全測定点につい

はそれぞれ図 2.4の(al，(blおよび(c)の状態の測定値で てρ1jPoをp*jPoで除するとρl/P*が得られるの
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の場合は 1 ==[0.00170の分布曲線をほぼ満足してい

る。また亙音速側の静圧分布は Po== 5 ataおよび7

ataの場合は.1 = 0.00335. Po = Dataの場合は

0.00265の曲線をほぼ満足している。

前述のように，流れが直管の両端で二重にチョーク

した場合，前後の圧カ比が固定されるので，擬似衝撃

波の静止位置も固定されるように恩われるが，実際lこ

は，管摩擦係数fの変化によって，擬似衝撃波の静止

位置が変化したものと考えられる。 fの変化は集合胴

圧力Poが変化したためにレイノノレズ数が変化するこ

とによる。 図2.11はこのことを検証するために横軸

p'.5.，a 

40 

0.3 

色
、

a

-..............ザく V本

、¥、』、A、
by Moody 

、キ、

o∞3 

0.004 
Fig.2.10 Experimental static pressure 

distributions along the duct with 

pseudo-shock waves. 
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布

w~こ0.002 

で，次式の関係

ω==1(七fd2+工-tl去
【式 (A.44)】

10' 
ReD 

Fig. 2.11 Comparison-between :walJ • 

friction coefficients and Moody's chart. 

106 
0.001 

より， ωの軸方向分布がわかる。実験的に得られたと

のWの分布曲線より，擬似衝撃波の発生部分を除く，

超音速流領域および亜音速流領域について，それぞれ

適当な 2点(例えば)a. bを選んで，次式

に管の等価直径を基準にした流入気流のレイノJレズ数

ReD【式(A.46)】，縦軸に摩擦係数fをとり，実験結

果を低速円管流に対するMoody線図 (2.1)と比絞し

たものである。図より計算された fの値は，実験態状

のレイノJレズ数に対しでほぼ妥当な値であり， レイ

ノ1レズ数とともに摩擦係数が減少する割合もほぼ

Moody線図の傾向と一致している。亜音速{JUJの圧カ

分布曲線より計算した摩擦数は Moody線図よりや〉

高めの値を与え，超音速側の圧力分布曲線より計算し

た摩擦係数はMoody線図よりやや低めの値を与える。

との傾向は，超音速流の壁面寧僚係、数を直接測定した

Coles (2.2)の実験結果， すなわち，マツノ、数が高い

など摩擦係数は非圧縮性の摩擦係数より低くなるとと

と一致している。

つぎに，擬似衝撃波による圧力上昇を垂直衝撃波に

よる理論値と比較すれば，両者はかなりよく一致して

いるように思われる。ただし垂直衝撃波による圧力比

Pl/;仰は衝撃波直前のマッハ数Mlの選択に敏感に左

右されるので本図よりただちに一般的結論を出すこと

はできない。本研究では，参考のため，管路壁面に微

許可2)-(午l( r:11n -一一一-lU wa 7 ・一一

ln wb+宇品)= 41 (均一ぬ〉
b 

【式 (A.36)】

を満足するように fを決定する。 fが決定すれば，

改ためで.1に基づく wの分布曲線を与え，さらに連

続の式

争制一一ーム
l-w2-- 【式 (A.11)】

より t/Poの分布曲線を描く。計算結果は図中の実線

で示されている。つぎに擬似衝撃波の発生部に対しで

は，庄カ上昇の開始点の無次元速度wlおよびTl/PO

を用いて垂直衝撃波前後の関係式

【式 (A.56)】叫 =w*2 /ω1 
と

T2 /Tl ==ー竺L2f4- 【式ん問】* 2 (工 -Wl“)

より向 /Poが計算される。計算結果は.T2/POを満

足し，圧力上昇の途中の実験点を通過する適当な曲破

線によって図示した。図によれば，超音速側の静圧分

布は.Po == 7 ataの場合は 1=0，002_5，Po =::'2ata 
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少凸起(セロテープを壁面に貼付けた〉を設け，発生

したマッハ波の角度θをシュリーレン写真から読みと

り，マッハ角の関係式M=l/sinOによって，マツノ、

数を計算したが，得られた値は，常に上述の一次元摩

擦流れの仮定より得られる値よりも大であった。マッ

ハ角から得られたマッハ数によって定まる衝撃波の理

論的な圧力上昇は，実験値よりかなり大きい。いっぽ

う一次元摩擦流れの関係より得られるマッハ数は，

P*/POの選択にかなり左右される。さらに，先述のよ

うに，Poの変化によって超音速流の局所マッハ数が

絶えず変化することも考慮しなければならない。

第1章に紹介した Neumannら(1.21)の実験は，

直径lインチの細長管を用いて行われたもので，擬似

衝撃波の静止位置を変化させることによって，マツノ、

数Mlを変化させたものである。したがって， Mlの

決定には，本実験と同様の問題が残されているよう

に思われる。他方， Seddon (1.9) .および玉木ら(1.27)

は， Mlのよく制御できる風胴を用いて，擬似衝撃波の

実験を行なっており，その結果，擬似衝撃波による圧

力上昇l士重直衝撃波の理論値よりも10%前後減少する

としている。

本章では，長い管路中に発生した擬似衝撃波の挙動

は，摩擦係数の変化や，擬似衝撃波の長さを考慮しな

ければならないと云う困難を除けば，ほぽ一次元断熱

Details of A 

1000 

摩擦流れの理論によって説明できることを報告するに

とどめ，擬似衝撃波の構造については，後の第4章に

譲る。

第3章管路の急拡大部に発生した擬似

衝撃波

管路の急拡大部の流れは，バルブやオリフィスの後

流などのように，実際の配管系統で多く見られるが，

とくに最近のような大容量， 高圧， 高速流動の装置

および配管系統においては，管路の急拡大部の流れが

局所的に超音速に達し，衝撃波を発生せしめることが

しばしば生じる。すでに園内の事故調査 (3心によっ

ても，ポイラあるいは高炉の配管において，減圧比の

大きいパルプの下流測管路が擬似衝撃波によると思わ

れる異状振動によって運転中に破損した事故が数件発

生している。本章では，図:1.1に示した供試管の急拡

大部にかける擬似衝撃波の挙動および擬似衝撃波の発

生にともなう振動現象についてのぺる。

3.1 実験装置と計測の方法 実験装置は図:1.1

の装置において直管部の長さ 600仰，拡大管部の長さ

400mmのものを用いた。その詳細図を図3.1に示す。

急拡大部は管路の断面積を 2次元的に 1:3の割合で拡

大する。

A 

Fig. 3.1 experimental duct 

本実験では，流れの場の光学的観察とあわせて，擬

似衝撃波の発生に伴う圧力の変動，振動，騒音の発生

などを明らかにするためつぎの計測を行なった。

(a) 壁面静圧変動の計調~，固有振動数の高い(約10
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KHz)半導体グージを用いた圧力変換器を直接管壁 導体グージを内部に掃入したピトー静圧管および全庄

の静庄測定孔に取付け，壁面静圧の変動を計測した。 管を用い，管路急拡大部直後の主流中の圧力変動を計

(b)主流中の静圧および全庄変動の計測，同様の半 測した。図3.2に使用したピトー管の詳細な構造を示

Pitot tube -

相暗.

10・

Sta.y pipe 

! to S，剛山畑

! Semi -cooouctive 酔 U酔

ヒ位「
圏 舟 園

Fig. 3.2 PitotoCstatic tube 

す。

(c) 管壁振動の計測，供試管の振動を管壁に取付け

た加速度型圧篭ピックアップによって測定した。

(ゆ騒音の計測，管路の急拡大部近傍の騒音を騒音

許で計測した。騒音計のマイクロフォンを管路の外測

で管壁から約5c1IIの位置に置き，周囲の騒音l到底くし

て，擬{以衝繋波が発生している音をできるだけ他の騒

音から区別するようにした。

以上の計測による圧カ変動，管壁摂動および騒音

は，ナペてオシロスコープで観察されると同時にテー

フ。レコーダに記録され，周波数分析器によってそれぞ

れ分析が行われた。

また，シュリーレン装置の受光部に通常のカメラの

他に高速度カメラを設費して，管路の急拡大部に発生

した擬似衛費E波の振動現象を直接観察した。

3.2 管路の急拡大部における擬似衝撃波の挙動

図3.3に管絡の急拡大部における擬似衝撃波の挙動の

シュ Pーレン写真を示す。前章で明らかにしたよう

に，管路の急拡大部の流れは，その前方の直管部の長

さが流入気流の最大チョーク長さ fmaxよりも長く出

口端でチョークする場合と，そうでない場合によって

異なる。図 3.3は後者の場合である。なおこの場合の

直管部における擬似衝撃波の挙動は図2.7に示されて

いる@図3.3より，Po =2.5ataで直管の出口に達し

た擬似衝撃波〈図(a))は. Poをさらに上げると，そ

のまま形状を崩さずに急拡大部を通過し，拡大管部の

自由噴流中へ移動する(図(b))。このときの流れは，

ラパノレ管による不足膨脹流と類似している。さらにPo

を増加させると，自由噴流は次第にその広がり角度を

増し(図(c))，遂に管路壁面に到達する(図他))。この

過程で擬似衝撃波は2本の強い衝撃波からなる構造に

変化しており . Poをさらに増加させると擬似衝撃波

は下流へ移動し，この部分の流れは超音速状態にスタ

ートし，図(e)のごとくなる。このとき，拡大管の超音

速流中には，急拡大部上下盛岡より発生した斜め衝撃

波が観察されるが，これは，超音速飛行物体の wake

shockに相当するものである。つぎに前とは逆に，こ

の状態からPoを徐々に下げてゆくと， 拡大管の下流

から上流へ擬似衝撃波が移動し(図(f)，間)，衝撃波

の足が壁面から離れ(図ih)). 自由噴流中の擬似衝撃波

となる。さらに Poを減少させると，擬似衝撃波は直

管部へ進行していき，この部分の流れは再び亜翫塞流

ヘプレイクダウンする。この過程は，スタートの過程

と全く同じように思われるが，同じ集合胴圧カで撮影

した図め)と匂を比較してみると， スタート時の (b)で

は擬似衝撃波は噴流中に存在しているのに対し，プレ

イクダウン時の(却では，擬似衝撃波の足はまだ壁画に

付着している。すなわち，急拡大部の流れのスタート
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の過程とプνクダウンの過程の聞には，擬似衝撃波の

足が拡大管々墜へ付着あるいは離脱する際に明瞭な履

歴現象が認められる。

菌;管部の出口端で流れがチョークずる場合には〔前

章の図2.4を参照)，擬似衝撃波が急拡大部を通加す

ることはないが，集合服匝カの増加によって，直管部

がチョークするとともに，急拡大郊の自由噴流中に，

新たに擬似衝掌波が生ずる。 さらにPoを上昇させる

と自由噴流中の擬似衝撃波は次第にその強さを増し，

以降は，図 3.3の場合と基本的に同じ経過と履歴現象

を示す。プレイクダウン時においては，Poの減少と

ともに自由噴流中の擬似衝撃波は次第にその強さを弱

め，遂に消滅する。

3.3 管給方向静庄分布の変化 図3.4に集合胴

圧カ Poの変化iとともなう管軸方向の各測定点におけ

る静圧Pの変化を示す.横軸はPo，縦軸はP/Poで，

各曲線のパラメータとして供試管入口からの距離X

(1JlIII)をとった。 Xが印01II1II以下のものは直管部，

6001II1II以上のものは拡大管部の静圧測定点を示す。図

(a)， (b)およびに)は，それぞれ直管部前方のラパノレ管の

設計マツノ、数がそれぞれ1.4，2.0および3.0の場合に

ついて示したものである。

図(a)の三つの直管郎の測定点 (X=200，450および

550)の静圧の変化は，この部分の流れが常に藍音速

流であ!l， Poが1.9ata以上になると，直管部出口で

流れがチョークするために， ρ'/Poの値がほぼ一定と

なることを示している。一方拡大管部においては，

Po = 3. 25ataで急拡大部直後 (X=617)の圧カに階

段状の変化が生じ，図 3.31と見たように，擬似街繋波

の足が壁面lこ付着してとの部分の流れが超音速状態

になることを示している。さらに Poが上昇・しPo= 

3.5ataでは，X=683111111の位置を擬似衝撃波が下流側

へ通過し，階段状の圧カ減少を起す。 つぎに逆に集合

胸圧カを徐々に減少させた場合，擬似衝撃波は下流か

ら移動し，さらに壁面から離脱する際，それぞれ，

X=臼3，617の測定点圧カに急変化を与えるこ とがわ

かる。ただし，壁面から離れるとき，すなわち急拡大

部のプレイクダウン時の集合腕圧カは約2.8ataで，ス

ター ト時の圧カよりも約0.5ata低く，前述の履歴現象

を明らかにしている。

つぎに図(b)よりX= 300の位置で，静圧が Po= 

2.3ataで急に減少することから，ラパノレ管で発生し

た擬似衝撃波が Poの上昇とともに直管部を移動し，

超音速流状態にスタートさせるこ とを示している。拡

-.. 、、
'0， 

ao.e 

。‘

(a) (D'Laval nozzle M = 1.4) 

(b) (D'Laval nozzle M = 2.0) 
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(c) (D'Laual nozzle M = 3.0) 

Fig. 3.4 Variations of local static pressure 

with the variation of the plenum 

chamber pressure 

大管部の静圧変化は図(a)の場合と同様である。図(c)は

ラパノレ管の設計マッハ数が3.0の場合で， EZ管部の流

れは図め)の場合とほぼ同様であるが， 拡大管部にお

いては，Poをl'ataまで増加しても， 図(a)と日))で観

察された静庄の急減は観察されない。これは急拡大部

を通過した気流が自由噴流を形成し，拡大管上下壁に

達するまでには膨脹し得ないこ とによるものである。

以上のように，集合胴圧カの変化によって流れの状
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態は種々変化するが. 以後の説明を簡略化するため

に，急拡大部の流れに着目し，ここで流れが自由噴流

であれば状態A，流れが拡大管Eままで拡がって擬似衝

撃波が発生しておれば状態B，擬似衝撃波が下流に移

動して拡大管部が超音速状態にスタートしておれば状

態Cと呼ぶことにする。

図3.5にラパノレ管の設計マッハ数が1.4で状態Bの

。Irーー
0.. 

》
-0.6 ，~ι 

0.4 4 

。12 
0 
2∞ 

国旬、‘

「可¥
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Fig. 3.5 Static pressure distribution along 

the duct CD'Laval nozzle M=1.4， 

Po= 3 ata， Condition B) 

(。

(吟

Po = 3. 4 9 

(0) 

Fo = 5. 6 7 

場合の管劫方向静圧分布を示す。同図より明らかなよ

うに，直管部の流れは亙音速で，壁面摩擦カのために

静圧は軸方向に減少し，X=60011l71lでチョークする。

急拡大部を通過した気流はPrandtl・Meyer膨脹を行な

い，ほぽM=1.78にまで加速される。つぎに擬似衝撃

波によってX=660-900の範囲で圧力上昇が行なわれ

亜音速に減速される。

3.4 擬似衝撃波の発生にともなう振動現象 (a)壁

面静圧の変動 図 3.6は急拡大部の後方 100mmの壁

面に設けられた圧力変換器によって記録された静圧変

動の例である。オシログラムの輝線ωが静圧変動を示

し，輝線(B)は同時に測定した管壁の加速度である。シ

ュリーレン写真はそれぞれ右側のオシログラムが観察

された時の流れの様子を示す。図(a)，(b)， (c)の)1頂に集

合胴圧力が高く，流れの状態はそれぞれ状態A，Bお

よびCである。

状態Aで，壁面静圧はわずかな変動を開始している

が，その振幅は小さい。状態Bでは測定点近傍に擬似

(A) 

(ゆ

Fig. 3.6 Fluctuation of wall static pressure. (Swt: 1ms/div，凶 :Wall static pressure 

0.305 kg/cm2/div， (同:Wall oscillation 0.5 G/div， D'Laval nozzle M=1.4) 
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衝撃波が発生するために，壁面静圧ははげしい変動を

示し，最大援幅は約O.12kg/cm'に達する。 状態Cで

は， 状態Bに比べて明らかに変動振憶が減衰してい

る。このことより，管路の急拡大部における壁面静圧

の変動は，その部分に発生する擬似衝撃波に影響され

ることが明らかである。

図 3.7に，状態BおよびCにおける壁面静圧変動の

周波数分析結果の一例を示す。状態Bの静庄変動は約

O
N
 

mmv 

。

20 50 100 200 500 1000 20∞ 5000わ0∞200∞
Hz 

Fig. 3.7 Spectra of wall static pressure fluctuations (B: Condition 

B， C : Condition C， D'Laval nozzle M=1.4) 

100Hzの低周波数成分と10KHz程度の高周波数成分か

らなっていることがわかる。一方状態Cにおいては，

約 100Hzの周波数成分が著るしく減衰することが認

められる。 これより低周波数の変動成分は主として

測定点における擬似衝撃波の振動によるものであると

Po = 6.29 G. ta 

推察される。 5KHz以上の高周波数の成分は管内高速

流動に個有のものと思われる。

(b) 主流中の静庄および全圧の変動図 3.8はピト

ー管による静圧変動の測定例である。ピトー管を掃入

したために流れの様子が変化し， 集合胴圧力を 6ata 

(A) 

(司

Fig.3.8 Static pressure fluctuation in main flow (Swt: 1 ms/div， (A):static pressure 

0.305 kg/cm/div， (B): Wall oscillation 0.5 G/div， D'Laval nozzle M=4.1) 

まで上げても，流れを状態Cにすることが不可能であ

った。図に示すようにピトー管の静圧測定孔付近に擬

似衝撃波が発生しており，オシログラムから明らかな

ように測定静止ははげしい変動を示している。このと

きの静圧変動の最大振巾は0.15kg/cm2であった。

図 3.9は同じ流れに対するピトー全圧の測定例であ

る。急拡大部に発生した擬似衝撃波がピトー管の先端

部付近で前後に運動するため，オシログラムにみられ

るように，大きな全圧変動が観察される。 最 大振幅

は，Po =5.94ataのときに， 2.5kg/cm2を記録した。

図3.10にピトー管による静圧および全圧変動の周

波数分析結果を示す。図より，静圧変動と全圧変動は

ほぼ同様のスペクトノレを有し，ともに前述の壁面静圧

変動と類似していることがわかる。たゾし図 3.7にお

ける100Hz近傍のピークがこの場合にはかなり減衰し

ているが，これはピトー管と擬似衝撃波の干渉の結果

とのピークが高周波数例lへ移行したことによるものと

思われる。

(c) 管壁の振動 図 3.6，3.8および3.9のオシロ
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例

ω 

Po = 5.94 ata 
Fig. 3.9 Pitot pressure fluatuation in main flow (Swt: 1 ms/div，凶:Pitotpressure 

9.88 kg/cm2/div， (同.Wall oscillation 0.5 G/div， D'Laval nozzle M=1.4) 
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Fig. 3. '.0 Spectra of oscillations of static pressure and pitot pressure in main flow 

(2・staticpressure， 3 :Pitot pressure， D'Laval nozzle M=1.4， Condition B) 

グラム上の輝線(B)は急拡大部より 1007lllll下流の管壁に 性が示されねばならないが，通常の薄肉管に比較すれ

設置した振動計により計測された，管壁の加速度を示 ば十分の強度を有すると，思われる本装置において，最

すものである。図より明らかなように，供試管は管内 高約1G(重カの加速度)の振動が記録された。図3.11

に擬似衝撃波が発生するとともに大きく振動を始め に管壁振動の周波数分布を示す。図より， 100Hz近傍

る。管壁板!llJJを定量的に論ずるには管路系の機械的特 の低周波数領域の振動がきわめて顕著であり，一方

。
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Fig.3.2.2. Spectrum of wall oscillation (D'Laval nozzle M=' .4，Conolition B) 

高周波数領械の成分はかなり小さいことがわかる。こ

れはオシログラムからも直接察知せられるところであ

る。先にのペた静圧変動の周波数成分のうち， 10KHz

程度の高周波数成分に対しでは管壁はダンバーの役割
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を果しており，おもに低周波数成分によって重要な影

響を受けるように息われる，

(dl 騒音 図3.12は急拡大部近傍の管路外部で採取

した騒音の周波数分布である。騒音の全音圧レベルは

r ~ / 由、、../'"'""--、、、
'vv v ¥ 

〆、 ¥ 

/ ¥ 
ノ
v 、

O
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回目
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0 --

20 50 100 200 500 1000 2000 5000 1α)0020∞o 
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Fig. 3.12 Spectrum of noize (D'Laval nozzle M=l.4， Condition B) 

流れの状態によって変化するが，状態Aから状態Bへ 有の騒音と思われるが， 100Hz近傍の振動成分は，前

移行する瞬間の騒音が最も高く， 最高 115dBを記録 述の静圧変動あるいは管鐙振動と同様に，おもに擬似

した。図より，騒音の周波数は100Hzの低周波数領域 衝撃波の振動に伴う現象であるように思われる。

から 10KHz程度の高周波数領域ま広でく分布してい 3.5 高速度シユリーレン写真による観察

ることがわかる。高周波数領域の騒音は高速気流に個 図3.13は急拡大部に発生した擬似衝怒波の振動現象
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Fig. 3.13 oscillation phenomena of pseudo-shock wave observed 

by the high speed camera (D'Laval mozzle M=1.4) 
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を高速度シュリーレン写真によって明らかにしたもの すれば，それぞれ0.42と0.73になる。なお，本実験に

である。撮影されたシュリーレン写真のーコマ毎に擬 つづいて行われた実験 (3.2)によれば，急拡大部の面

似衝懲波を構成している先頭衝撃波，第2衝掌波(そ 積変化率を 1: 1.5にした場合，擬似衝撃波の壁面へ

れぞれ管路の中心線上で計る〉およびそれぞれの足(壁 の付着と離脱が交互にくり返す，きわめて明瞭な周期

面上で計る)， さらに先頭衝撃波の前方に黒く観察 性 (58Hz)をもった振動現象を観察した。直管内に発

される圧縮領域の開始線の位置をそれぞれ計測した。 生した擬似衝撃波についての，より系統的な実験と，

図より，各計測量の前後運動はほぼ同期しており，約 振動現象の発生原因および周波数についての考察は後

100Hzの大振幅運動と約1KHzの小振幅運動よりなっ 述の第5章に譲る。

ていることがわかる。とくに先頭衝撃波と第2衝撃波 3.6 疑似衝撃波の掻動と諸変動量の関連

の低周波数の大振幅運動は明瞭で，その最大坂巾はそ 図3.14 は前述の壁面静圧変動，主流中の静圧と金圧

れぞれ20mmと30mmにも達し，拡大管部の等価直径で除 の変動，管壁振動および騒音の周波数分布を相互比較
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Fig. 3.14 Spectra of various f1uctuation quantities (ド'Wallstatic pressure， 2: 

Static pressure in main f1ow， 3: Pitot pressure in main flow， 4: 

Wall osci1lation， 5: Noize， D'Laval nozzle M=1.4， Condition， B) 

のために重ね合わせたものである。図より，各変動量 3.7 浅底水槽流による模擬試験 本実験と主主

のスペクトノレについて共通していることは，お』よそ 行して，浅底水槽を用いた簡単な模擬試験を行なった

100-200 Hzの低周波数領域と l-J.OKHzの高周波数 ので，その概要を報告する。

領域にニつのピークをもつことといえよう。とくに管 浅底水槽流と高速流，およびはね水と衝撃波の閉

路中に何ら掃入していない場合の壁面静圧変動と管皇室 に高い類似性があることはすでによく知られている

振動のスペクトルにおいては，ほぽ~.OOHzの振動成分 ので 0.3)，断面積に急拡大部を有する水路をアクリ

がきわめて明瞭である。この振動成分が図3..3に示さ ル樹脂で製作し，急拡大部に発生するはね水につい

れた擬似衝撃波の約 100Hzの前後運動に起因してい て，シャドワグラフおよび注入インキなどによって，

ることは明白と忍われる。一方，管路中にピトー管を その挙動および構造を観察した。図3.15に浅底水槽

挿入することによって計測された主流中の静圧および の写真を示す。装置の諸元は，図2.1および3.1に示さ

全圧のスペクトノレにおいては，低周波数領域のピーク れた急拡大管路と幾何学的に相似になるように選ばれ

が500-800Hzlこ移行するが，これは先にものペたよう た。直管部に流入する浅底水流のマッハ数〈流速/長

に，掃入ピトー管と擬似衝撃波の干渉によるものであ 波の進行速度〉は直管部前端に設けた可動せきによ っ

ろう。このことはピトー管を挿入した高速度撮影によ て調整される。可動せきの高さおよび水路前後の水

つでも確かめられた。騒音のスペクトルが他のスペク 位差(圧力差に対応する〉を変化させることによって，

トノレよりも分散的になるのは，管壁のフィルター効果 希望するマッハ数をもった射流(超音速流〕や常流

や，流れの各所で発生する騒音の影響と思われる。(!iI!音速流)，および射流から常流への不連続的な変化
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きる。また， (塗函肩車線カによる直管部出口:端のチョー

クも観察される。

Fig. 3.-5 Photo-graph of shallow water 

channel (Jumping water is shown in 

enlargement portion) 

図3.16は急鉱大部近傍の水流の変化をシャドウグラ

フによって飢祭したものである。上流の可動セキ前の

水位(集合胴圧力〉は一定に保ち，下流側の水位(背

圧〉を同図a，b， c……の順に減少させたものであ

る。同図を前掲の図 3.3と比較すれば，高速気流との

類似伎がきわめてi高いことは明らかである。すなわち

図aでは常流の自由噴流，図bで噴流中にはね水が売

生し，図 c では~l流が水路側壁にまで膨脹し，擬似衛

費量波に類似の 2本の段階的な水位上昇からなる(擬似

〉はね水が発生している。さらに下流側水位を減少さ

せると図d，eのl瓜ではね7kを下流側へ移動させ，図

をもたらすはね水 (衝態波)を発生せしめることがで fでは，管絡の全体が射流状態にスタートしている。

(8.) ・・......，. ，電通鶴田- ('ゆ

(ゆ 園田酔 九"J.(lll彊 綿沼田 帥

5hoo白" now 
(5叩酎個白 now) !なこ:;|Ordu・..， now

(Sub崎臨 IIowI

(ゆ (f) 

Ju or・加。.inaIlow (5u..， 州市砕け

Fig. 3.16 Shadow-graphs of shal10w water flow with jumping waters 
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図3.17は，はね水発生部の水路底面に注射針によ 流領域が存在し，一つのはね水は側面から見れば一つ

ってインキを注入した場合の上面および側面写真であ の渦を形成すること，および底面における逆流域の先

る。両写真から明らかなように，はね水の底層には逆 端の分岐線は，上面から見て主流に垂直の明瞭な直線

la) Upper view (b) Side view 
Fig. 3.17 Ov~ervation:; of Jumping water by ink flow 

になることがわかる。流れの各所で同様にインキ注入

を行なって流線を観祭した結果，お〉よそ図3.18に示

す流線図が得られた。

はね水は，擬似衝撃波と同様にはげしく振動してい

1一一喝一一一一一一

1一一唖一一一一一一一

l ミ:二一

Surface flow 

-ー一一一BottomfIow 

ト w_ fJ
<，--Jumpingwat斗 OrdinaryflowーI -I~ . ~ -，-

(Cross sectional plan along the center line) 

Fig. 3.18 Stream lines near a jumping water 
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ることが，肉眼で直接たしかめられるが，その振動は

不規則で，前後運動の振巾は，擬似衝撃波の場合ほど

顕著ではない。高速度カメラを用い，シャドウグラ

フ法で観察したととろ，急拡大部の直管部出口端の肩

から一連の小さな過列が流線にそって放出され，はね

水および後流の振動に一定の影響を及ぼしていること

がわかった。下流側からの顕著なじよう乱の伝播は認

められなかった。

第4章擬似衝撃波の構造

前章までの実験結果によって，管内高速流動におけ

る擬似衝撃波の挙動に関するある程度の知識を得た。

擬似衝撃波は，被雑な形状のいくつかの波から構成き

れ，その圧力上昇はなだらかで，管経の数倍の長さに

及んでいる。また決して定常な波ではなく，前後には

げしく振動することによって圧力変動や管墜振動をも

たらすことが明らかとなった。

そこで本意および次章では，直管内に発生した擬似

衝撃波について行なったより詳細な実験結果と，その

考察について報告する。

4.1 マッハ数可変型小型超音速風腕 図4.1お

よび図4.2に本研究のために新たに設計したマッハ数

可変型小型超音速風胴を示す。本風胴の?Jl.IJ定部は60x

60冊目2の正方形断面で，長さ830mmの直管からなり，その

上下壁は前方のラパノレノズノレと一科主である。図 4.2に

示すようにラパJレノスJレの末広がり部の一部は厚さ工

mの鋼板製で，可境性を有し，先細部およびスロート

部を歯車装置によって上下させるととより，ノズルス

ロート部の関口面積を任意に設定することができる。

?Jl.1庭部の両側壁は厚さ16隅の光学ガラス製の窓を構成

し，紬方向に任意の部分を光学的に観察することがで

きる。本刷用によれば，ラパJレノズノレの設計マッハ数

を連続的に変化させることによって，系統的な実験が

可能となり，同時に，長い直管の場合と具なり，ラパ

ノレノズルから比較的に近い距離で計測されるので，擬

似衛費産に流入する気流のマッハ数をほぼ正確に決定す

るととができる。

Fig. 4.1 Small supersonic wind tunnel of variable Mach number. 
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Fig. 4.2 Details of variable nozzle portion. 

図4.3に本装置の作動原理および測定方法を示す。 胴の原理に基づいており，高圧空気源に貯えられた乾

作動原理はとれまでと同様，大気吹出し型の聞けつ風 燥空気を使用して行なう。測定部を通過した気流は後

From a 
reservolr、

亡。
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Fig 4.3 Schematic diagram of experimental arrangement. 
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部集合胴および消音胴を通して大気へ放出される。本

装置では，測定部の下流にディフユーザを使用してい

ないので，測定部の出口圧は，常にほぼ大気圧に保た

れる。

実験は，測定部入口の気流マッハ数を1.33-2.79の

範囲でユ3通りに変え，それぞれの場合について，擬似

衝撃波が直管内に存在する状態で，集合胴庄カを一定

に保って行なった。管路の上下壁面には15111111(0.25D) 

間隔の静圧測定孔を設け， 図に示す40連多管水銀マ

ノメータによって軸方向静圧分布を測定した。擬似衝

撃波は，その平均位置を中心に前後に振動し，局所静

圧もそれにともなってたえず変動しているが，水銀マ

1.0 
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ノメータの指示値はその時間的平均値である。マノ

メータの読みとりは，写真撮影によって同時に行なっ

た。また，圧力分布の測定と同時にシュリーレン写真

撮影を行なった。後に示す写真の視野は，直管部入口

より100-400仰である。

擬似衝撃波直前の気流マッハ数Ml!土集合胴庄カ Po

と擬似衝撃波直前の静庄Plを基にして，等エントロピ

の仮定から算出した。集合胴温度 Toは一定で，ほぽ

大気温度に等しい。管径を基準にしたレイノルズ数

ReDは1.73-2.23x:06である。

4.2実験結果とその考察 擬似衝撃波の区間に

おける壁面静圧の管軸方向の分布を図 4.4に示す。同

(a)門1=1.33Po=2.37at-a. 
(d) 1-60 2.05 
(3) 2.01 2.46 
lj) 2.38 3.1ワ
(m) Z汀9 4.'12 

10 X/D 12 

b)門1・1-37Pc，=2.35at4 
te) 1汀1 2.04 
t h.) 2.15 2.66 
llt) 2.42 3.30 

6 8 10 X/D 12 

{c)門1='.50Po= 2.01 a.ta 
け) '.86 2.26 I 

l i.) 2.20 2.85 
lL) 2.印 4.37

6 8 10 XID 12 

Fig. 4.4 Wall "tatic pressure distribution in pseudo-shocks 
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図の横軸は，無次元距再生X/Dで縦軸は，擬似衝撃波前 図4.5は圧カiJll院時におけるシュリーレン写真で，

後の静圧差(合2-tl)による無次元静圧 (t-tl)/ 光源はマグネシウムスパーク光源を用い，その露光時

(t2-tl )である。 問は約10μsである。図 4.5の(a)-(m)の写真はそれ

て二斗上~ Flo¥V dircc lioll 

(a) M'=1.33， Po=2.37ata 

(c) M'=ユ.50，Po=2.Olata 

(e)附=1.71， Po=2.04a七a

(f) M'=1.86， Po=2.26ata 

。
。

(g) M，=2.01， Po=2.46ata 

(h)阿，=2.15，Po=2.66a七a

(1) Ml=2.68， po=4.37ata 

(m) Ml=2.79， Po=4.72ata t 

10D 

Z 3 

Joint of glasses I 

4 

300 mm 

5 
X/O 

Fig. 4.5 Schlieren photographs of pseudo，shocks (Exposure time 10μs) 

ぞれ図 4.4の曲線(a)-(m)に対応する。

擬似衝撃波直前のマッハ数Mlが1.33の場合，

図4.5(.司から明らかなように，衝撃波と管壁境界層の

干渉は弱く，衝撃波の形状は垂直衝撃波に近い。境界

層は衝撃波によってわずかに厚くなり，境界層近傍の

流れの乱れが増加し撃衡波の下流に弱い圧力波が観察

される。図 4.4の曲線伺)によれば，そのときの静圧上

昇はかなり念で，管径の 3.8倍程度の距離で圧力上昇

は終了する。

Mlが大きくなるにつれ，図 4.5(b)， (c)， (d)からわ

かるように，衝撃波と境界層の干渉の度合が増し，壁

面近傍で衝撃波の分校がおこる。衝撃波の下流に観察

される圧力波も強さが増し，第 2，第3の衝撃波が形

成される。いっぽう図 4.5の曲線(b)， (c)，ω)に示すよ
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うに鐙面静圧分布はMlの増加とともに，しだいに緩

やかになり，圧カが上昇する区間の長さ〈擬似衝撃波

の長さ〉が瑚加する。また第2.第3の衡感波の形成

によって，静圧分布曲線l土階段状のj脈動を示し，各段

の圧カ上昇の開始点は，それぞれ先頭，第2および第

3の衝撃波の位置に対応している。 図4.5(e)はMl=

1.71の場合で，先頭が入形衝撃波で，そのあとに第2-

第6の衛費E波が続く典形的な擬似衡繋波を示している。

Mlがさらに大きくなると，図 4.5(f)-(j)からわか

るように， 衝事E波と境界層の干渉がさらに激しくな

!l.先頭衝繋波はA形からX形へ移行し， 擬似衝撃波

の構造は一層複雑になる。写真から観祭される燦似衝

撃波の良さは，図4.4の静圧上昇区間とほぼ一致する。

一方静圧分布は曲線(f)-(j)からわかるように.Mlの

増加とともにさらにゆるやかになり，先頭衝態波によ

る静正上昇が擬似衛費直波全体の静圧上昇に占める割合

いは，かなり小さくなる。

図4.5の(k).(1). (m)は，さらにマッハ数を大き

くした場合の擬似衝撃波の先頭部分で，それはもはや

明瞭なX形ではなく，多数の弱い斜め衝怒波によって

構成されている。擬似衝繋波の上流のマツノ、波と比較

するととれらの斜め衝怒波はかなり弱いととがわか

る。この場合の静庄分布は図4.4の泌総ω.(1). 

(m)1こ示すように，さらに緩やかになり，曲線ゆ-(j)

で観察された脈動はもはや観祭されない。なお曲線

ω. (1). (m)の形状は互いにほぼ一致し，とのことか

ら擬似衝撃波内部の静庄分布曲線は.Mlの増加とと

もに一定形状に漸近すると考えられる。

図4.6の但)およびωは，図4.5(.司およびωと同一条

件の流れを，シュリーレン写真の光源にタングステン

(a) MI=l. 33，章。=2.37ata (k)肌 =2.42，Po=3.30ata 

Fig. 4.6 Schlieren photographs of pseudo-shocks (Exposure time 1/125 sec.) 

ランプを用い..光時間1/125秒で撮影したものであ

る。図4.6の露光時間は図4.5の露光時間の約800倍で

あるが，得られた写其は図4.5に較べれば輪郭がかな

りあまいものになっている。図4.6(a)では図4.5(.司の

先頭衝宰波の後方の弱い圧力波が観策されない。また

図4.6{k)では図4.5ωで観察された斜め衝撃波や流れの

乱れが認められず，わずかに先頭と第2.第3および

第4の圧縮領域の存在が認められる程度である。これ

は， 擬似衝聖書波が前後にはげしく援動しているため

で，振動現象に対する詳しい実験については次躍で述

べる。図 4.6は擬似衝務波の時ー閥的平均像を与えるも

のである。

つぎに図 4.71こ擬似衝撃波の長さを示す。図の機軸

。、」
10 

5 

o 100 200 300 400 500 
IlU mls 

Fig. 4.7 Lengths of pseudo-shocks 

は集合胴温度を2830Kとして骨1・算したmn衝繋波前後

の速度差ム!t.縦軸は図5.4の圧カ上昇区間の長さよ P

得られる無次元長さL/Dである。図より明らかなよう

に，擬似衛費書波の長さは.Iまぽ!:::.uに比例し，

L/D = 0.0208 !:::.U (4.1) 

の関係が得られた。

図4.8は，実験的1.::.1!}られた擬似衝撃波前後の静

圧比 (P2/Tl)exを!ffiul衝衝怒波の理論的静庄比

五'.0
0:-~ ~ 
、、.
E 

~O.5 
吋a._ 

o p四時u晶u

空T....ki山 L11.27) 

• Seddon :1.9 。
1・o 1.5 2.0 2・5 門130

Fig. 4.8 Pressure ratios across pseudo-shocks 

(t2/ 'l)thと比紋したものである。図によれば， 擬似

衝聖書波前後の静庄比は霊紅衛量産波前後の静圧比よ Pも

かなり低く，その差はマツノ、数とともに治加する傾向

にある。同様の結果は，図に示すSeddon(1.9) :および

玉木ら(1.27)の和丘の研究によっても得られており，
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ほぽ一般的な傾向であると恩われる。したがって第

2章および第3:iまにのべたように， Neumannら(1.21)

の実験報告すなわち"擬似衝態波による圧力上昇は

垂直衝撃波の理論値にほぼ一致ナる"は修正が必要

であるように恩われる。このように擬似衝撃波による

圧力上昇が理論値より小さくなる原因として，流入気

流の境界層厚さの影響(1.23)，擬似衝撃波の区間におけ

る壁面摩擦力の効果および擬似衝撃波後方の乱れによ

る運動量;の損失などが考えられる。

擬似衝撃波前後の圧力比には種々の要因が作用する

ので，当面これを無視することにすれば，本実験結果

は，注目すべきつぎの 2点を明らかにしている。すな

わち， (1)擬似衝撃波内部の流れは，激しく振動してい

るが，時間的平均静圧分布曲線は，マッハ数が高いほ

ど緩やかになり一定形状に漸近する。 (2)擬似衝撃波の

長さは，その前後の速度差にほぼ比例する。これらの

結果は，擬似衝撃波内部の現象を衝撃波ではなく，

気流の拡散によって説明した Croccoの Shockless

model(1.2喝)の妥当性を実証しているように恩われ

る。

ただし， CroccoのShocklessmodelは，第 l章です

でに明らかにしたように，実験結果と比較することは

不可能である。図 4.9にM1=3.0の場合のShockless

modelの計算例を示す。横軸は低迷領域の流量の金流

... 

。 02 Q.4 0.6 0.8μ1.0 

Fig. 4.9 An example of numerical calculation 

of shockless model (Ml = 3.0， r =.'..4) 

量に対する比μ=m'/m1，縦軸ば高速領域の無次元

速度tυ ，低速領域の無次元速度dおよび無次元静庄

(P-Tl ) / (T2 -T1 )である。同図より考えられ

るShocklessmodelの問題点を改めて整理すれば，

(1)，擬似衝撃波の終了点で高速領域の速度が臨墓領域

の速度と一致しない。 (2)，静圧分布が擬似衝撃波の終

了点近傍でかなり急な勾配をもっており，後方の静圧

との接続が不自然である。 (3)，μ=μ (x)が与えら

れないので，擬似衝撃波の長さや管軸方向の静圧分布

が計算できない，などである。

上記の問題点のうち(1)および(2)は，高速領域を式

(1.1)によって等エントロピ流れと仮定したためと

思われる。 Shocklessmodelの他の基礎式は，エネル

ギー，運動量および質量の保存貝リから導かれたもので

あり，断熱摩擦なし流れを考えれば正しく成立するも

のと考えられる。式 (1.1)のみが，解を得るため

に，仮定された基礎式である。擬似衝撃波の中心部に

等エントロピ流れの領域が存在し，かっその部分の静

圧が管の全断面にわたる静圧を決定する，とした仮定

は，図 5.5に示す流れの状態と比較して，かなり無理

があるように思われる。さらに問題点(討を解決するた

めには，X軸方向への高速領域と低速領域の拡散の様

相が与えられなければならない。

そこで，本論文では，これらの問題点を解決し，擬

似衝撃波の構造を説明するために， Shockless model 

を改良し，つぎの拡散モデルを新たに提案する。

4.3 擬似衝撃波の拡散モデル 図4.l0は提案する

擬似衝撃波の拡散モデノレである。検査商工と2を擬似

x=Q 

U1"p"mJ，J1 

こE

P 
a:=L 

"'z，Pz川，Jz

Fig. 4.10 Diffusion model of pseudo'shock 

wave. 

衝撃波の先端および後端にとり，その位置をx=Oおよ

びx=lで表わす。 zおよびlはそれぞれ擬似衝掌波の先

端からの無次元距離X/Dおよび擬似衝撃波の無次元

長さL/Dである。壁面における摩擦および熱伝導を無

視し，擬似衝撃波内部の静圧は各断面にわたって一定

であるとする。擬似衝撃波の内部では，高速領域と低

速領域が相互に拡散し，x=lで両者が等しくなると考

える。

図工.8の Shocklessmodelと異なる点は，高速領

域が等エントロピ流れでないこと，擬似衝撃波の後端

で高速領域の流量は雰ではなく，その速度が低速領域

の速度と一致すること，および軸方向の距離Xを導入

したことである。

擬似衝費量波の先端および後端の境界条件はつぎのよ
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うになる。

.%=0;ω'=Wl， 

:x= 1;ω'=w"=W2， (4.12) 

式 (4.12)の最後の式よ!lPlandtlの関係式が得ら

れ，またその結果を式 (4.E)の最後の式に代入すれ

ば， Rankine-Hugoniotの式が得られる。すなわち

r-1 1 . r+1 
=ゴ子五セ-+'u w2 

たぜし ， w=U/ .j2cp1τである。流量mおよび衝撃

関数Iはwを用い，次式で与えられる【式 (A.11)， 

(A.13)参照】。 (4.13) ω'2 = w*2 /Wl (Prandtlの関係)

(Rankine. 

(4.14) 

ここで，W*2= (r-1)/(r+1)である。

式 (4.9)と (4.10)を積分し，定数 Bと積分定数

がそれぞれ境界条件式 (4.2)を満足するように定め

るとつぎの式が得られる。

w' = wle-cx 

内

4

一
*一切一一戸

mw

J

…
説
明

/一
l

M

。6
一

nu

mw
一

叫
一

釦
=

E

 

品目五
(4.3) 

(4.4) 

擬似衝撃波の内部では，流量および運動量保存則より

，次式が成立する。

m= .~主_，.! 2 ~ω 
一、/百五F匂子二11二面

hmmJZ(守ω+51)

( 4.15) 

叩 *2 _r甲

w" =五1-云*27ゐ子 (l-e づ

(24.6) m' + m" = ml = m2 

(4.6) 

同様に各流線のエネルギーが保存されるとして，つぎ

のように仮定する。

J' + r =]1 =]2 

( 4.16) 

式 (4.12)をμについて整理すれば
(4.7) To' = To" = T01= T02 

(w*2/w' +ω， )ー (w*2 /Wl +Wl) 
〈ω*2/w'+即， )ー (即位 /1〆+即グ)

4.17) 

μ=  また幾何学的条件により，次式が成立する。

となる。さらに上式を式 (4.11ー〉に代入すれぽ，次式

が得られる。

争
tl ー

( 4.8) 

つぎに擬似衝撃波内部の高速領域と低速領域の拡散

を，次式のように仮定する。

A' + A" = Al = A2 

(4.9) 
dw' 

一瓦正=-cw' 

(4.1.8) 
〔(M2+W2〉 (l+ω切っ〕
-wl (ω*2+1) (w'+ωつ
(τ三玩2了て切*2ー ω'w")

式 (4.14)と (4.18)より

T-Tl 
t2 -Tl ー

(4.19) 
w'陀 {w12-W1Cω'十wつ+叩'w"}

(W12工面*2T--cW*2ー ω'w")

となる。

式 (4.16)- (4.18)の解は，x= 0で，

式 (4.9)は高速領域の速度の拡散による減衰を表わ

す式で，減衰係数CI土実験的に定められる。式 (4.10)

は高速領域と低速領域の速度のX軸方向の変化の関

係、を一次式で仮定したもので， 係数Bは境界条件式

(4.2)によって定められる。

式 (4.8)に (4.3)を代入しm'，m"のかわりに

(1-μ) ml，μm1を用い， さらに式 (4.7)の関係

を利用して整理すれば，次式が得られる。

(4.10) 三空:+B坐ごー o
d:x 

ぐ4.20)w'=ω1，ω"= 0，μ=  0， T/P1 = 1 

工=εで，P 1-W12 
-ρ1 wl 

1-W'2 l-w"2 
( 1-μ)ーん， +μ 一五「

-cl 
W2' = W2" = w2 = wl e ，μ2 =]. 

W*2 ρ W12/W*2ー ω*2_ Þ~ 
-~一<エ，一一一一 一一一一一一ρ1 - 1-w12 - P1 

(4.21) 

( 4.11) 

となり，境界条件式 (4.2)を満足することが確めら

れる。式 (4.21.)のμ2は擬似衝撃波の後端における

同様に式 (4.6)に (4.4)を代入して整理すると，つ

ぎのようになる。

(1ーμ)(ヲ古，+寄付+μ(会l
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低速領域の流量の全流量に対する割合を示し，それは

問の関数で，その数値を後掲の表4.1に示す。

擬似衝撃波の長さは，式 (4.21)より

1. Wl ω12 
e = ~ ln _:_~~ = ;;2- (4.22) 

となる。さらに擬似衝撃波の長さ と無次元速度差

ムω=Wlー叫の関係、を調べるため，式 (4.13)と

(4.22)より得られるつぎの関係式

~ l_ __cl__ 
Wl/1ωヤ=e 2 ， l勿 /ω*= e 2 (4.23) 

を用いると，

t=3arωi叫すり (4.24 ) 

となる。上式を展開すれば，

f=手{(鍛)-託銀Y+主
. (-fu浮か…} (4.25) 

ムw/2w*の値は表4.111:示すように，Ml =1のとき

雰で， Mlとともに増加し， Ml= ∞で 1.0207とな

る。もし Mlが小さい場合は式 (4.25)の右辺の第2

項以下は，第l項に比べて無視することができる。

〔たとえば，Ml= 3.0の場合はムw/2w*は0.727で，

(ま)(ムω/川 3は叩4となり，第L項の l

割以下である。〕したがって擬似衝撃波の長さは近似

的に次式によって表わされる。

f =L/D手一法 (4.26) 

上式によれば，擬似衝撃波の無次元長さ 2は，近似

的に無次元速度差ムωに比例し，高速領域の流速の減

衰係数CIζ反比例する。 cは実験的に定められるが，

式 (4.24)より得られる無次元量 cL/DはMlllよ っ

て一意的に定まる量で，その値は表.4.1に示す。

ここで本研究による実験式 (4.1)を無次元化すれ

ば，

L/D = 21.56ム即 ぐ4.72)

となるので，これを式 (4.26)に代入すがと係数cの

値が得られる。すなわち

C = 0.114 (4.28) 

この場合のL/Dを表4.1に示す。

つぎに式 (4.15)と式 (4.-'-6)を式 (4.17)-

(4.19)に代入すると擬似衝撃波内部におけるμ，

Pl/P， (P-ρ1) /ω2ーが〉のX軸方向分布を計

算することができる。式 (4.19)より擬似衝撃波内部

の無次元静圧分布は，つぎのようになる。

ρ-Pl 
ρ2 -Pl -

{ω12 (W12-2w*2) + wt2w*2e -CX} (J. -e -C:Cラ
(叩12ーが2)2一例2(W12ーが2)e-CX( 1 -e -吟

ここで， ω1→lすなわち M→ ∞の場合は

ρ-Pl 
P2ーρ1ー

〈工-:1w*2+ω*2e -C:Cヲ (1-e -C:Cヲ

( 4.29) 

一江二読め2-(1ーが2)eーα (1-e-C.め

( 4.30) 

が得られる。上式は，いま考えているモデノレのよう

に，擬似衝撃波の内部で流れが十分に拡散的であるよ

うな場合の，擬似衝撃波内部の静圧分布の極限値であ

る。

図 4.11に，拡散モデルによる Ml = 3.0， C = 
0.'14の場合の計算例を示す。図より.擬似衝撃波の

。 1 4 E 

Fig. 4.11 An example of numerical calcu. 

lation of diffusion model (Ml = 3.0. 

C =0.114. r = 1.4) 

内部で高速領域の流速は指数関数的に減少し，x=f 

で低速領域の流速と一致する。静圧はエとともに上昇

し，そのこう毘は先端で急で，しだいにゆるやかにな

り，後端では擬似衝撃波後流の静圧に滑らかに接続ナ

る。低速領域の流量比μは先端で緩やかに，途中はや

〉急こう配で上昇し，x=fで約 0.74となる。以上

4 E 日 10 X/D 12 

Fig. 4.12 Static pressure distributions 

calculated by diffusion model 

(・ =0.114， r = 1.4) 
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のことから，本モデルによれば，前述の Shockless 似衝掌波の長さは管径の約四.7倍で，管径のlO倍で圧

modelに関する三つの問題点が解決されることがわか カ上昇の95%が得られ残りの 5%を上昇するのに，管

る。 径の 5.7f告を要する。

図 4.12は， Mlをパラメータとした静圧分布の計 4.4拡散モデルの実験的検証 擬似衝撃波の長

算例である。図よりMlが1.0から次第に増加すると， さに関する本実験の結果を，従来の実験結果とあわせ

静圧分布曲線は，Mlが小さい範囲では急速に緩やか て図4.23に示す。図の横軸は無次元速度差ムW，縦軸

な曲線へ移行し， Mlが大きくなると変化が小さくな は無次元長さL/Dである。図中の実線①および②は c

!}， Ml =5.0 -∞の範函では，ほぽ極限値すなわち =0.E4とした場合の拡散モデルの理論式 (4.24)， 

式 (4.30)に一致するといえる。 Ml=∞の場合の擬 およびその近似式 (4.26) より計算した値である。図

Ml M. “~1 w. A曲 dw/2w・ cL/D L/D(c=0.1l4) μz 

1.∞ 1.似lOO 0.4082 0.4082 0.0∞o 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 
1.10 0.911 8 0.441 4 0.377 6 0.0638 0.0782 0.1562 ワ1. 3703 0.144 6 
1.20 0.8422 0.472 9 0.3525 0.1204 0.1475 0.293 9 577 8 0.254 6 
1.30 0.i86 0 0.5026 0.331 6 0.1710 0.2094 0.4159 3.6480 0.3402 
1.40 0.7397 0.5307 0.314 1 0.2166 0.2653 0 . 52~ 5 4.601 1 0.4082 
1.50 0.7011 0.557 1 0.299 2 0.257 9 0.3159 0.621 7 5.453 4 0.4630 
1.60 0.6684 0.5819 0.286 4 0.295 5 0.3619 0.7089 6.2184 0.507 B 
1.70 0.6405 0.6052 0.275 4 0.3298 0.4040 0.7874 6.907 2 0.5450 
1.80 0.6165 0.6271 0.2658 0.3613 0.442 5 0.858 3 7.529 2 0.576 1 
1.90 0.5956 0.647 5 <).2574 0.390 1 0.477 8 0.922 5 8.092 5 0.6025 
2.∞ 0.577 4 0.6667 0.2500 0.4267 0.5103 0.980 8 8.6031 0.6250 

2.10 0.5613 0.6846 0.2435 0.4411 0.5403 1.0339 9.068 9 0.6444 
2.20 0.5471 0.7013 O. ~37 6 0.463 7 0.5679 1.082 2 9.493 1 0.6612 
2.30 0.5344 0.7170 0.232 4 0.4846 0.593 5 1.126 4 9.8807 0.6758 
2.40 0.5231 0.i317 0.227 8 0.5039 0.6171 1.1669 10.2356 0.6887 
2.50 0.513 0 0.7454 0.223 6 0.5217 0.6390 J. 204 0 10.561 1 0.7∞o 
2.60 0.5039 0.7582 0.21雪8 0.5383 0.6393 J. 238 1 10.8603 0.7101 
2.70 0.4956 0.7702 0.2164 0.5538 0.678 2 1. 269 5 11.1357 0.7190 
2.ω 0.4882 0.7814 0.2133 0.568 1 0.695 8 1. 298 4 11.3897 0.7270 
2.90 0.4814 0.791 9 0.2105 0.5815 0.712 1 1.3252 11.624 4 0.7342 
3.00 0.4152 0.8018 0.2079 0.593 9 O. i2i 4 1. 349 9 11.8414 0.7407 

3.10 0.4695 0.811 0 0.2055 0.6055 0.741 6 1.372 9 12.0426 0.7466 
3.20 0.4643 0.8197 0.2033 0.6164 0.754 9 1.394 1 12.2292 0.7520 
3.30 0.4596 0.827 9 0.201 3 0.6265 0.7673 1.4139 1~ .4027 0.7568 
3.40 0.4552 0.8355 0.1995 0.6360 0.7790 1.4323 12.5642 0.7612 
3.50 0.4512 0.8427 0.1978 0.644 9 0.789 9 1. 449 5 12.7146 0.7653 
33 .60 0.4474 0.8495 0.1962 0.6533 0.8001 1.4655 12.855 I 0.7690 
.70 0.4439 0.8558 0.194 7 0.661 1 0.8097 1.4804 12.9863 0.7725 

3.ω 0.4407 0.8619 0.1934 0.668 5 0.8187 1.494 4 13.1090 0.7756 
3.90 0.4317 0.8675 0.1921 0.6754 0.8272 1.5075 13.~24 0 0.7785 
4.∞ 0.4350 0.872 9 0.1909 0.681 9 0.8352 1.5198 13.3318 0.7812 

4.10 0.4324 0.877 9 0.1898 0.6881 0.8427 1. 531 4 l3".433 0 0.7838 
4.20 0.4299 0.8827 0.1888 0.6939 0.8498 1.5422 13.5281 0.7861 
4.30 0.4277 0.8872 0.1879 0.6994 0.8565 1. 552 4 13.6176 0.788 J 
4.40 0.4255 0.8915 0.1870 0.7045 0.862 9 1. 5620 13.7020 0.7903 
-4.50 0.4幻 6 0.8955 0.1861 0.7094 0.8689 1.571 I 13.7814 0.7922 
4.ω 0.4217 0.899'" 0.1853 0.7141 0.8745 1. 579 6 13.8565 0.7940 
4.70 0.4199 0.9030 0.1846 0.7184 0.879 9 1. 587 7 13.9273 0.7956 
4.80 0.4183 0.9065 0.1839 0.7226 0.885 0 1.5% 4 14.9943 0.797 2 
4.90 0.4167 0.9098 0.1832 0.726 5 0.8898 1.6026 14.057 8 0.798. 
5.∞ 0.4152 0.912 9 0.1826 0.7303 0.8944 1.6094 14.1178 O.鉛00

5.10 0.413 8 0.9158 0.1820 0.733 9 0.8988 1. 615 9 14.1748 0.8013 
5.~ 0.d25 0.9187 0.1814 0.7372 0.9029 1.6221 14.2288 O.鈎25
5.30 0.411 3 0.921'" 0.1809 0.7405 0.9069 1.627 9 ](.280 2 O.卸37
5.40 0.4101 0.9239 0.180'" 0.7435 0.910 6 1.633 5 14.3289 0.8048 
5.50 0.4090 0.9264 0.1799 0.7465 0.9142 1.638 8 14.3753 0.8058 
5.60 0.4079 0.928 7 0.1795 0.7492 0.9176 1.6438 14.4195 O.ω68 
5.70 0.406 9 0.930 9 0.1790 0.751 9 0.9209 1.648 6 14.4615 0.8077 
S.8O 0.4059 0.9331 0.1786 0.7544 0.9240 1.653 2 14.5016 0.8086 
5.90 0.4050 0.935 1 0.1782 0.7569 0.9270 1. 657 5 14.5398 0.8094 
6.∞ 0.4042 0.9370 0.177 9 0.7592 0.9298 1. 661 7 14.5763 0.8102 

0.3780 1.∞00 0.1667 0.8333 1.020 7 1. 791 8 15.7174 0.8333 

Table 4.1 Flow properties calculated by diffusion model (r =1.4) 
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Fig. 4.13 Lengths of pseudo'shocks 

(c =0.114， r =1.4) 

。φ2 0.4 

より ，実験値と理論値が良く一致することは明らかで

ある。

従来，擬似衝撃波の長さLは気流マツノ、数Mlによ っ

て整理されてきているが，LとMlの関係について理論

的には明らかにされていない。また，第 l章にのべた

ように， 文献 (1.14)はL/Dがほぼ(工-l/Ml)に

比例するとしているが，その根拠は明らかでない。

，...... 1.0 
a.. 
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、¥
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図4.14は，横車由にMl，縦軸に L/Dをとったも

。
¥
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Fig. 4.工4 Comparison of lengths of 

pseudo'shocks calculated by diffusion 

model with experimental curves 

ので，拡散モデルによる理論式と従来のごつの実験式

(実験曲線〉による値を示してある。理論値は二つの実

験値のほぼ中間にあり，これまでの実験値をも，うま

く説明できることがわかる。

つぎに図 4.15に，擬似衝撃波内部の管l地方向の壁

面静圧分布について，拡散モデルによる理論値と実験

o Experimel1t 

-圃ーー-Thcory 

6 10 12. X/D 14 8 

。 2 4 E 10 12 ，¥/D 
i4 8 

Fig. 4.15 wall static pressure distribution in pseudo-shocks 

(Note : Each curve was displaced 2 to right of previous one) 
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催の比較を示す。実線は理論値で， Mlが大きい場合

に理論値と実験値の一致はきわめて良い。これは

図4.6のシュリーレン写真からわかるように， Mlが

大きいと擬似衝撃波内部の流れが箸るしく拡散的にな

るためと思われる。 Mlが小さい場合には，実験値は

理論値よりも静圧上昇が急である。これは衝掌波と境

界層の干渉がさほど強くないため，先頭部に存在する

垂直状の衝撃波の影響が顕著となり，静圧分布が拡散

による静圧上昇よりも衝撃波による静圧上昇によって

大きく影響されるものと考えられる。いっぽう，擬似

衝撃波の長さについていえば， Ml にか』わらず，実

験値は理論値と良く一致する。したがって，垂直状の

衝撃波の有無にか』わらず，擬似衝撃波の長さは，内

部における拡散が終了する点までの距離と考えて良い

ようである。

図 4.13に示した本実験および従来の実験結果に対

しては，式 (4.9)に示す高速領域の流速の減衰係数

cは一定 (c= 0.114)と考えて実験と理論はよく一致

した。しかし，cは厳密にはレイノJレズ数や作動気体

の特性などに依存すると考えられる。

提案された拡散モデルは，擬似衝撃波の時間的平均

像の巨視的な構造を説明するもので，内部構造を詳細

に論ずるものではない。擬似衝撃波の振動現象につい

ては，次主主で簡単な考察を試みるが，振動現象を加味

して，擬似衝撃波の構造を理論的に扱うととは現状で

はきわめて図難で，今後の課題であるように思われ

る。また，擬似衝撃波による圧力上昇が理論値よりも

低くなる現象を定量的に見積ることについても，今後

の研究を要する。

第5章擬似衝撃波の鍍動現象

衝撃波の振動現象のうち，遷音速流中におかれた翼

面上lこ発生する衝鰹波の振動やインレツトディフユー

ザにおけるインテイクパスなどは従来より注目され，

かなりの実験結果が報告されており，それらは本論文

第l章に紹介した。

ところが，管内高速流動における衛懇波の振動現象

については，その工学的重要性にもか』わらず，全く

報告されていない。本研究はすでに第3:i¥iにおいて，

管路の急拡大部に発生した擬似衝撃波は激しく振動し

ており，それに伴なって圧力変動および管壁振動が発

生することを明らかにした。

本章では，直管部に発生した擬似衝撃波の振動現象

を詳しく観察し，その発生原因および挙動などについ

て考察を行なう。

5.1 計測方法 図6.1に本実験の計測方法を示

す。実験装置および作動条件は前章と全く同様であ

る。

擬似衝撃波の振動状況は高速度カメラを用い，シュ

リーレン法によって観察した。撮影速度は 2.000~

8.000コマ/秒で，光源にはクセノンランプを使用し

Fig. 6.1 Measuring arrangement 
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た。同時に擬似衝怒波の近傍における壁面静庄の変動

を，図に示す壁面上の 2-7点に直接とりつけた半導

体圧力変換器(感度約 70mV jkgjC1R2，固有振動数約

20KHz)により測定した。

5.2 燦似衝撃波の振動とその解訴

(司高速度カメラによる観察 図5.2に，高速度

カメラで観察した擬似衝撃波の振動の代表例を示す。

擬似衝撃波直前の気流マッハ数Mlは2.79で，図は高

速度カメラのフイノレムの一部を 24コマ毎 (3.15ms 

間隔)に示したものである。図(司より，擬似衝撃波は

多くの斜め衝撃波から構成されているが，いくつかの

顕著な衝撃波の交錯により， X形の先頭衝聖書波，第

2，第3および第4衝撃波が形成されることが認めら

れる。同図伺-(e)を比較すると，これらのX形衝撃波

が時間とともに前後運動をしていることは明らかであ

る。そこで，図中の矢印で示す基準点から先頭衝態波

(X形の交点〕までの距離をXl.第2衝撃波までの距

離をX2，…・・とし，これらを管路の等価直径で無次元

化した値を縦軸にとり，横軸の時間 tに対してプロッ

トして，擬似衝撃波の前後運動を図示することができ

る。

て二ユーよと:..Flow direction 

(a) t=句"

(功 3.15 

(0) 6.29 

一(d) 呪44

(9)12.56 

Referent point 
(450mm from the duct inlet) 

3.15附 intervals，M， = 2.79 

R 9 D = 2.2 1 x ，1 0 6 

Fig. 5.2 Optical observation of oscillation of a pseudo-shock. 

図5.3伺)-(c)はこのようにして得られた三つの代 振幅は小さい。図(b)ではMl=1.93で，いくつかの A

表的な擬似衝撃波の振動状態である。同図 (a)はMl= 形衝撃波から構成されており，振動の振幅は図帥の場

1.44の場合で，擬似衝撃波を構成している先頭衝 合よりかなり大きい。図(c)は，図5.2と同じMl=2.79

撃波から第6衡聖津波までの各衝撃波は， Iまぽ管軸lこ霊 の擬似衝撃波の場合で.X形の衝撃波の振動振幅は管

直で，それぞれ時間とともに前後運動をするが，その 径の l倍以上に達し，.かなり規則的であることがわか
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1 N 
手元L c j (持ムt)c j (nムt+kムt)

n=1 

(k = 0， 1， 2，…・・〉

64 

る。また図(a)-(c)のいずれのM1の場合も，先頭衝撃

波より下流側の衝撃波ほど振幅が大きい。

(b)振動の相関々数一つの擬似衝撃波を構成する (5.2) 

ここでムtは高速度撮影のこま間隔，NI主計算l乙用い

たデータ点数でN=100 -250である。上式は i=jの

場合は自己相関々数.iチjの場合には相互相関々数を

与える。こうして得られたRij(1')と xiとXjの標準

偏差の積との比をとり ，相関係数タij(τ〉を求めた。

各衝撃波聞の時間的相関の度合を明らかにするため，

i番目の衝撃波の位置的の時間的平均位置あからの

偏差

(5.1) c i = Xj (t)一五

すなわち

Rij (1') 
j( 1')一 士一ー=一一一ー一、/Rii(0) Rjj (0) 

を求め，次式によって相関関数 Rjj(t)を計算した

Rjj (1') =旦m キ(Tc i (t) c j (t+ l' )必
i→∞ ) 0 (5.3) 
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図 6.4は，先頭衝撃波 (i= 1)を基準としたTij るため，各 Tiiは-r=0の近傍で精度が高く， Iτl 

(τ〉の計算結果で，図6.4(a)-(c)はそれぞれ図 6.3 が大きくなるほど誤差が大きくなる。例えば，N=∞ 

(a)-(c)に対応する。計算に用いたこま数九rが有限であ の場合，理論的には ITij I 壬1であるが，図6.4(的

で |τ!の大きいところで ITij 1>1となるのはこ

のためである。

先頭衛書室の自己中目関係数rll('r)をみるといずれの

Mlの場合にも，衝撃波の振動は，規則的な周期振動成

分と広範囲の周波数をもっランダム成分からなってい
(5.1) 

ることがわかる。周期振動成分は， -r = 10-:20ms毎

にくり返される高い，相関係数によって知ることが

でき，ランダム成分は， -r = 0から |τ|が増加する

にともない相関係数が急速に減衰することによって

知れる。図(司および図(c)のグ11曲線は，かなり滑らか

で，明陳な周期振動成分を示しているのに対し，図め)

の rll曲線は， 1ms程度毎にくり返される凸凹がは

げしし周期性がや〉不明瞭で， -r = 0近傍の減衰は

かなり早い。このことは，Ml =1.93の場合の先頭

衝撃波が，M =1.44および:2.79の場合の先頭衝撃

波にくらべて，よりランダムに変動することを意味し，

衝撃波の形状を比較すれば.え形衝撃波が垂直形お

よびX形衝撃波にくらべて，よりランダムに振動する

ことを意味するように思われる。

第 2衝撃波以下の衛費霊波の先頭衝撃波に対する相関

係数Yl2-r17の曲線を見ると，Mlが比較的小さい場

合(図(司)，下流の衝撃波の振動ほど先頭衝撃波との

相関が小さいが，Mlが比較的大きい場合(図(c))には，

下流側の衝撃波の相関係数もその極大値が11こ近く，各

衝撃波はほとんど一様に振動していることがわかる。

つぎに，いずれの Mlの場合にも，rllは-r=0に

おいて極大値lをとるが， rtj においてはその極大

値は，jが大きいほど時間紬の正の方向にずれる。これ

は先頭衝撃波の振動が，一定の時間間隔をおいて，つ

ぎつぎに下流の衝撃波の振動に影響を及ぼすことを示

している。このととと図3によれば下流側の衝撃波ほ

ど振動振巾が大きいことを合わせ考えると，先頭衝撃

波の振動は，増巾されつつ下流の衝撃波に伝播するも
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のと恩われる。

(c) 振動のスペクトル密度関数 振動の自己相関々

数の 2倍をフーリエ変換すると，スペクトノレ密度関数

S(f)を得る。すなわち，

町2

'‘・

/∞ -i;2πf-r 
Si (1)= I :2rjj (-r) e d-r 

(6.4) 

タijは偶関数であるから



66 永井:擬似衝掌波に関する研究

)
 

円
hHW

τ

・

d

明

、，Jヂ

ι-
r'' π

 

今

ea，，‘、ea o
 

p-也、，JT
 

，，‘、・
噌

J-g 
v' 

∞

o
 

f
l
l
/
 

必
せ

一一、，JF
J
 

r
t

、
-a 
q
u
 

となP近似的に

N 
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で計算される。ことで周波数んは計算に用いるデータ
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Fig. 5.5 Spectral densities of pseudo-shock 

oscillations 

点数Vより小さい適当な{，TIMをとって

ん =22u(n=山，...) (5.7) 

で与えられる。データ点数が有限のために生じる

Sj (ら〉の誤差を補正するため，次式によ ってぬを
【5.2】

Sj 1己変換したι

Sj (冷)= ~ {Si 的 )+令的)} 

Sj ct，，) = ~ {Sj ([k-1川 S(fk) 

+Si (["+1) } (5.8) 

iOOD 

図5.5は，以上の手続きによって得られた擬似衝撃

波を構成する各衝耳障波の振動のスペク トJレ筏皮関数

Sj (f)の計算例である。図 5.5(a)-(c)は図5.3およ

び図5.4の(a)-(c)にそれぞれ対応している。スペクト

Jレ密度関数は，振動現象において，ある周波数成分の

話言動が全振動に寄与する割合を示すものである。

図より，いずれのM1においても， 各衝奇書波は，低

周波数領域にかなP大きな指言動成分をもっととがわか

る。 M1=1.44 (図 (a))の場合.100Hz以下と100-

200 Hzの領域に明脈なピークが存在するが，先頭衝

撃波に近いほど 100-200Hz の間のピークのほうが

顕著である。 M1= 1.93の場合 (図ω)• 第7衛書室

波には同様lと100Hz以下と 100-200 Hzの領域に

明瞭なピークが存在するが，先頭衝撃波11:近いほど

100Hz以下のピークが顕著になる。さらにMl= 2.79 

〈図同〉の場合，いずれの衛費E波においても 工∞Hz以上

には顕著な周波数成分はなく .40Hz程度のピークが顕

著である。いっぽう.400Hz以上の高周波数の絞草}J成

分は，Ml=1.44と2.79の場合には，ほとんど存在しな

いのに対して， Ml=1.93の場合には，広い帯域にわた

って存在している。とれは，図 5.4においてMl=1.93 

の場合の振動がMl=1.44およびMl=2.79の場合に

較ペて，よりランダムであったことに対応している。

5.3壁面静庄の変動 壁面静圧の測定結果の一

例 を図 5.6に示す。上図は流れ場の瞬間シュリーレ

ン写真で，管絡の中ほどに擬似衝望書波の先頭部が観察

される。下図のオシログラムの光電管出力のパルス信

号がこの写真の扱j彩瞬間である。 壁面静EEの測定位置

は，上図の先W!衛費拡波の足の位置〈測定点I)と これ

より 5Dだけ下流の位位(測定点II)の2点で.}!;{II f立

擬似衝聖書波の終了部近傍に位置する。オシログラムか

ら，擬似衝怒波の内部にかなり強い圧力変動があるこ

とが観察され，とく に擬似衝撃波先頭部における変動
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11 
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は O.2kg/cITI2にも遣するこ とがわかる。このような

大きな庄カ変動が，先頭衛費E波の鍍動によって生じる

ことは明らかであろう。
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図5.7(a)-ω)は，オシログラムのスケッチから得ら

れた壁面静庄の変動で，各図の上部にシュリーレン写

真のスケッチと壁面静圧の測定位置を 1，2，a " 

eの記号で示してある。 Pl，P2， Pa …… Peはそれ

ぞれ上記の測定点の圧力を示す。これらより擬似衝

撃波の直前，直後および内部のいくつかの点の静圧

変動を知ることができる。ただし，Pl. P2， Pa. 

…， Peは必ずしも同時計測によるものではない。

各図の Pl曲線から明らかなように，擬似衝撃波の

上流には微少な静圧変動が存在する。このととは，燦

似街慾波の上流側の超音速気流が必ずしも一様流では

ないことを示すが.後述のように，この微少変動が衝

聖書波の振動を誘起する原因ではないかと息われる。

つぎに擬似衝繋波内部の各点における静圧変動を観

察すると，図5.7(a)から明らかなように，Mlが小さ

い垂直形の擬似衝撃波では，先頭衝撃波の近傍aにお

ける静圧 h の変動が，他の測定点の変動にくらべて

もっとも大きい。 Ml= 1.71 (図日)))の A形街聖書波で

は，測定点a以外にb，cにも顕著な静圧変動が観祭

される。さらに Mlが大きいX形擬i以衝増産波 〈図'd))

では，擬似衝撃波内部の各点で，ほぽ同程度の静圧変

動が観綴される。以上のことは， 前~で明らかになっ
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た，擬似衝撃波内部の管軸方向の静圧分布が， Mlが 生する擬似衝撃波の振動現象の場合と全く同様に，直

小さいと擬似衝撃波先頭部分のこう配が大きいが， 管の一部が擬似衝掌波の振動によって局所的に大きな

Mlが大きい場合にはそれが緩やかになることと対応 圧力変動を受けることを意味し，管路設計に際して無

しており，擬似衝撃波の変動に伴う壁面静圧変動が， 視できない現象である。

Mlが小さいと先頭部で顕著で， Mlが大きい場合に 5.4振動現象に関する考察 擬似衝撃波が前後

は，先頭部以外の点でも，同程度に顕著になるものと に振動すると，その発生区間の局所的静圧が変動する

恩われる。 のは自明のことであろう。また擬似衝撃波を lつの

なお Ml= 1.93 (図(c))の場合には， Pcおよび Black boxと考えれば.垂直衝撃波の理論そのもの

hに特異な大振幅の変動が観察される。(同様の現 も，もともと内部をBlackboxと考え，前後の保存則

象は Ml= 2.01の場合にも認められた。〕これは擬 から導かれたものであり，擬似衝撃波の場合の圧力上

似衝撃波の下流側の管内の気柱が一種の共鳴状態にあ 昇が垂直衝撃波のそれよりいくらか小さくなることを

ることを示すように恩われるが，詳細については現在 除けば，両者に基本的な差異はない。そとで本節では，

のところ明らかでない。 擬似衝撃波内部の静圧変動はとりあえず無視して，擬

図5.8は，庄カ変動の実験結果をまとめたもので， 似衛書室波前後の静庄変動と擬似衝撃波の前後運動の関

擬似衝撃波の直前と直後の静圧変動の最大振幅Sρ1 係および振動の周波数について簡単な考察を行なう。

とOP2，擬似衝撃波内部の最大振幅 opmaxおよび すなわち以下の考察では，擬似衝撃波をあらためてき産

N 
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Fig. 5.8 Amplitudes of wall static pressure 
fluctuations 

ρlとP2の時間的平均値の差巧一五を Mlに対して

示したものである。ただし Sρmaxの実験値はかなり

分散するので，斜線によってその範囲を示した。

図よれ以下の諸点が観察される。すなわち， (1)， 

OPlはMlとともにわずかに減少する。 (2)，O P2は

Mlが比較的小さいと， OPlにほぼ等しいが， Ml=2.0 

近傍の特異現象を除いて， Mlとともに増加する。

(3)， dPmaxはMl= 1.5では 0.2Tcg/cm2程度で，

Mlの増加とともに大きくなり， Ml=2.0-2.79の範

囲でほぼ一定となる。 (4)，δPmaxの最大値はMl= 

2.01において0.5匂/cm2となるが，これは擬似衝撃波

前後の静圧差高一五の60%程度になる。

このことは，第3章にのぺた管路の急拡大部に発

直衝撃波として取扱い，その前後の気流を一次元断熱

摩擦流れとする。

気流の無次元速度ω=uノイ2cp巧nおよび管壁の平

均摩擦係数fを用いれば，管路の入口 iから衝撃波の

直前lに至る流れに対して，以下の各式が成立する。

運動量の式

7+1. W ， 7-1 i 1 1 ¥ 
一一一一 ln一一一+一一一一 {一一一一一一一 JWi 1 2 r ¥ w2 Wi“ノ

= - 41 (x-Xj) (5.9) 

連続の式

ρ'W Pi τ二諒一=1士言i2 (5.10) 

衝撃波の前後では

Prandtlの式

7-1 
Wl w2 =了平τ

連続の式

(5.11) 

P2 W2 Pl wl 
工二五 2-=τ工面1玄 (5.12) 

さらに衝撃波の直後2から管路の出口 eにいたる流れ

については， (5.9)， (5.10)と同様に

r W . r-1 i 1 1 '¥ 
--ー ln一一 +一一一一 (-;;..-- -::-:~? - ) 
7+1." W2 1 2r ¥w2 W22 ノ

= - 4 1 (X -X2 ) (5.13) 

ρ'W 一 ___bw2 
1-=-ui2-= 1 ー却~-2 (5.14) 

がそれぞれ成立する。

以上の式を用いれば，管路の入口における Pi，叫

と出口の圧カPeを与えて，流れの場は決定される。
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図5.9はその計算結果である。第2章に示したように，

入口条件を固定し，出口圧力Peを減少させると，

衝撃波は下流側へ移動し，それに伴って衝撃波前後の

圧力比は減少する。つぎに，本実験をもとにして，管

路の出口圧h が一定で衝撃波の上流に微少な静圧変

u
t
μ
¥
ι
 

2.0 

1.0 

。 0.4 06 08 /l..x 10 0.2 

Fig. 5.9 Pressure distributions along 

the duct with shock waves 

動がある場合を考えよう。 図 5.10の(a)はその場合の

ρ-x線図， ωは t-x線図である。衝撃波直前の

静圧 Plが， 何らかのじよう乱によって変動し Pl+ 
OPlになると，図ωに示すように，衝撃波はその強

さを変化させ静止座標系に対して運動を始める。その

際，衝撃波の下流側に，圧カ波とエントロピ不連続波

が伝播するが，圧力波の強さ oP2と OPlの比は，

(.2. ( r -1)MIM22(M12-1) ) 

δP2 Ml + 1 . J -(Ml+1)((r-1)M12十2Jl
oPl -M2 + 1 ̂ )2 (r-1)M22 (M12ー1) ( 

~ -(M2十l)(cr-1)M12+2)J 

(5.15) 

(5.3) 
で与えられる。この圧力波は気流に対して相対的に音

速 a2で伝播し，管出口端で等圧反射して上流へ伝播

し，再び衝撃波と干渉する。反射波が下流側から衝撃

波と干渉した場合，衝撃波の強さが変化するととも

に，ふたたび下流側へ圧力波とエントロピ不連続波が

反射される。衝撃波の上流側は，常に超音速であるか

ら，反射波による影響は全く受けない。一方，図5.9

から明らかなように，衝撃波は移動するにともないそ

の強さを変化させる。か〉る相互干渉が一定期間繰返

された後，衝撃波は前後の静圧比に適合する安定な位

置にあらたに静止すると思われる。この位置と干渉前

の衝撃波の静止位置Xlとの差を，図5.1O(a)に示すよ

うに oXとし， Oれとの関係をもとめてみよう。

干渉の前後で流量は変化しないものとすれば，式
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Fig. 5.10 Interaction between a shock wave 
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flow 

l:: 
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discontinui ty) 

(5.10)よりρ1叫/(1 -W12) =constでこれを微

分して，

oWl 1-wr2 oPl 
-U「=一 τ干函Z ρ1 

また式 (5.11)より

δ叫 OWl

(5.16) 

(5.17) 
W2 Wl 

衝撃波の直後から管路の出口 eにいたる流れは，遷移

期間を除いて干渉の前後で一致し，式 (5.13)および

(5.14)で表わされる。したがって衝撃波直後の速度

の変化OW2に対する移動距離oXは式 (5.13)を微分

して次式のようになる。

δ 1(. r-1 ，.. 1、下 δ叫
x=一才i..1ーす了い十面否)J -W2-

(5.18) 
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式 (5.16)と (5.17)を上式に代入すれば，

(_ 7-1 ，_. 1 ，"1 
oX=-2ji_1ーす了( 1 + 万 ))" 

1-W!.2 oρ1 
×τ王両2--:P了 (5.19) 

上式lま，衝撃波を含む一定流量の断熱摩擦流れにおい

て，衝撃波直前の庄カがわずかに変化した場合の衝撃

波の移動距離を与えるものである。

図 5.11は，図5.8から得られる擬似衝撃波前後の

静圧変動の振巾比S拘/OPlを，式 (5.15)による理

pa叫
¥
ω
且
凶

15 

10 

5 

1.5 2.0 2..5 門130

Fig. 5.11 Ratios of pressure fluctuations 

across pseudo-shocks. 

論値と比較したものである。理論値は，Ml = 2.0近

傍の特異現象を除いて，定性的に実験結果の傾向を説

1= 0.003， oPl /Pl = 0.01として，式 (5.19)よ

り計算した僚である。式 (5.19)は，多くの仮定を含

んでいるにも拘わらず，実験結果と傾向的に一致す

る。

以上のことから，擬似衝撃波を含む管内流の振動現

象は，衝撃波とその上流の超音速流に含まれる微少痩

苦Lとの干渉によるものとして説明できるように思われ

る。

本考察では，簡単に一次元流れの垂直衝撃波に微少

擾乱が入射すると仮想してあるが，流れの二次元性，

擬似衝撃波の詳細構造，oPlの時間的変化が明らかに

なれば，管内の各点における刻々の状態変化を求め，

計算精度を改善できるであろう。

つぎに，振動の周波数について考えよう。擬似衝撃

波の上流の微少寝乱は白色擾乱に近いと恩われるが，

図5.5から明らかなように，擬似衝撃波の振動にはい

くつかの顕著な周波数成分が観察される。これらの周

波数は，つぎに述ぺるように，管路の形状によるもの

と思われる。本実験では，図 5.1に示したように直管

部の後方に大容量の後部集合月間があり，この管路形状

から， Helmholtzの共鳴が考えられる。先頭衝繋波

の下流側の直管部の長さを L，断面積を S，後部集合

胴の容積をVとすれば，共鳴周波数は次式で与えら
(5.4)， (5.5) 

れる。

九=子fC5 (5.20) 

明しているように思われる。 ここに a2は衛書室波下流の音速である。

図 5.12は，擬似衝撃波を構成する各衝撃波の最大 つぎに.図 5.10で示したように，衝撃波と直管出

疲巾 oxをMlについて示したもので，実線は，仮に 口端の聞を az+的，匂 -u2の速度で伝播するこ

つの特性曲線から，直管内気柱の固有振動数が決定さ

1.5， 1 1 1 l れ，基本周波数は次式で与えられる。
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( 5.21) 

いま集合胴温度を 2830K とし，垂直衝撃波の理論

から，a2と U2をもとめ，S= (0.06)2m2， L = 
0.5m， V = 0.19m3の値を式 (5.20)および (5.21)

に代入して IHおよび [0を計算すれば，図5.3が得

られる。図より， /HIまMlに対しほぽ一定で約10Hz

であり，10は Mlの増加関数であるが，本実験の

範囲 (Ml= 1.44 - 2.79)ではほぼ 200Hz程度で

あることがわかる。実際の流れでは先頭衝撃波の後方

に多数の衝撃波が存在し，Lが明確には定められない

こと，および，軸方向に U2および a2が変化する

こと，などを考慮にいれれば，図 5.5でi観察された
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Fig. 5.13 Caracteristic frequencies of the 

duct geometry 

数10Hzおよび 100-200Hzの顕著な周波数成分

は，それぞれ上記の fHと10に相当すると考えてよ

いように思われる。白色擾乱に近いδρ1の周波数成分

のうち，管路系状によって定まる固有振動数に一致す

る成分が，擬似衝撃波の振動現象にもっとも大きな影

響を与えると考えられる。

なお，上記のほかにも，分枝した衝懇波の足と境界

腐との干渉によって生じる自励振動の周波数も存在す
(1.17) 

るが，その周波数はかなり高い。第3章の実験結果か

らも明らかなように，擬似衝撃波の発生によって生じ

る高周波数の振動成分は，騒音問題を除けば，工学的

に低周波数の振動成分ほど重要ではないように恩われ

る。高周波数成分を含む疑似衝撃波の振動現象の詳細

な解明あるいはその制御は今後の課題である。

第6章結論

本研究によって，下記の事項が明らかにされた。

( 1) 3211Un正方形断面を有し，長さが最高1，60011Un

の長い管路中に， 3種類のラパル管によって超音速気

流を流入させ，管路前後の庄カ比を変化させることに

よって，内部に発生する衝掌波の挙動を調べ，つぎの

結論を得た。

(イ) 衝撃波は，境界層との干渉によって複雑な形状

をもった擬似衝量産波となるが，その挙動は断熱一次元

摩擦流れによって，ほぽ説明できる。

(ロ) 直管の長さが，流入気流の最大チョーク長さよ

りも短い場合，集合胴圧力の増加とともに直管内に進

行した擬似衝繋波は，さらに集合胴圧力を上げること

によって下流へ移動するが，その挙動はすみやかで，

わずかの圧力上昇によって直管部を通過して，直管部
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の気流は超音速流状態にスタートする。

村直管の長さが，流入気流の最大チョーク長さよ

りも長い場合には，集合腕圧力を増加して，管路出口

の庄カが摩擦流れによるチョークEEカに等しくなる

と，流れはこの部分とラパノレ管のスロート部で二重に

チョークする。

(斗ニ震チョークの後，さらに集合胴圧力を増加さ

せると，流量の増大に伴うレイノJレズ数の増加によっ

て，壁面摩擦係数が減少し，擬似衝撃波はなお下流へ

進行する。ただしその挙動は緩慢である。実験結果に

もとづいた壁面摩擦係数の計算健およびそのレイノル

ズ数による変化の傾向は，従来の実験結果とほぼ一致

した。

(2) 3217111tIE方形断面管から32X9611Un2断面管に急

拡大する部分lと発生した擬似衝撃波について，種々の

計測を行なった結果，つぎの事柄が明らかにされた。

付) 直管部を通過し，あるいは直管部出口のチョー

クによって発生した擬似衝撃波は，最初.直管部から

の自由噴流中に存在するが，集合腕圧力 Poの潜加と

ともに噴流の幅を広げ，ついに管壁に到達して，数値

の強い垂直衝盤波よりなる擬似衝撃波を形成する。

(ロ) Poを増加させて擬似衝撃波が壁面に到着する

瞬間の Poに比して，Poを減少させて擬似衝聖書波が

壁面から離れる瞬間の Poはかなり低く，急拡大部に

おける擬似衝撃波の挙動には履歴現象が認められる。

付 高速度シュリーレン写真撮影によれば，急拡大

部に発生した擬似衝撃波は，約工OOHzの低周波数大

振幅成分と約1KHzの高周波数小振幅成分よりなる複

雑な前後運動を行ない.急拡大部近傍の圧力変動，管

壁振動および騒音を誘起している。

同諸変動量の最大値を整理すれば，擬似衝掌波の

振動振巾は 0.42D，壁面静圧，管路中心部に掃入し

たピトー管の静圧および金庄はそれぞれ 0.12，0.15 

および 2.5kg/cm2 (PO = 5.94 ataの場合)，管

壁の加速度はlG，騒音の全音圧レベルは 115dBを記

録した。

(ホ)急拡大部の流れの模擬試験として浅底水槽によ

る実験を行なったところ，水路の急拡大部に発生する

跳ね水は，擬似衝望書波にきわめて類似した構造を示し

た。

(3) マッハ数可変形小形超音速風胴を用いて，直

管部に発生した擬似衡悠波の構造と振動現象について

詳細な実験を行ない，つぎの結論を得た。

(イ)擬似衝費量波前後の圧力比は，垂直衝撃波前
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後のそれよりも低しその差はMlとともに増加す

る。

(ロ) 擬似衝掌波の長さおよび擬似衝繋波内部の軸方

向平均静圧分布は 本論文で提案した擬似衝繋波の拡

散モデルによる計算とかなり良く一致した。 Croccoの

Shockless modelを改良して得られた拡散モデルに

よれば， 擬似衝撃波の長さはその前後の速度差によっ

て整理され.式 (4.:24)で与えられる。また擬似衝撃

波内部の静圧分布は式 (4.29)で与えられる。

判i<<管内に発生した擬似衝撃波の振動振1協は，擬

似衝怒波直前の気流マッハ数 Mlの噂力日関数で， Ml 

が3に近くなると管径のl倍以上になる。また擬似衝

撃波の振動に伴う援面静圧壁動の最大振幅は，擬似衝

撃前後の静圧差の60%程度に達する。

同擬似衝盤波の振動現象は，その上流の超音速気

流中に存在する微少な静圧変動に主な原因があるよう

に思われる。すなわち，擬似衝撃波上流の静圧変動の

振幅と，擬似衝撃波下流の静圧変動の振幅との比は，

式 (5.15)とほぼ一致し，擬似衝態波の最大振巾 (jx

lま，一定流量の断熱摩擦流れの理論にもとづいて誘導

した式 (5.19)による計算値と定性的に一致した。

体) 擬似衝暗躍波の振動現象の中で，工学的に重要と

思われる低周波数大振幅振動の周波数は，管路の形状

によって定まる国有振動数に支配されることがほぼ明

らかになった。

本研究によって，管内高速流動における擬似衝怒波

の挙動，および構造の基本的な性格は解明されたよう

に忍われる。ただし， (1)，擬似衝察波を含む管内高速

流動における壁面摩擦係数の系統的な調査，(~)，擬似

衝繋波前後の静圧比が垂直衝撃波前後のそれよりも低

くなることについての定量的な説明， (8)，擬似衝較波

の拡散モデルにおける高速流の減衰係数cIこ及ぼす諸

因子の効果， (4)衝撃波の振動現象の動的な計算による

解明，などは未解決で，今後より精密な実験と計測が

望まれる。

また，擬似衝撃波の構造および振動現象を人為的に

制御することは，理論的にも工学的にも，興味ある課

題である。さ らに，擬似衝撃波の概念を拡張して，一

般的に，衛費使波とgg断流の干渉現象と して抱鐙すれ

ば，研究対象はさらに広がりをもってくるように思わ

れる。
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補遺 管内高速流動の基礎理論

本論文の基礎および必要な数式を提供するため，以

下に管内高速流動の基礎理論を展開し，衝撃波発生の

必然性および衝撃波前後の関係についてのべる。

A.1 断熱流れの基礎式 気体が完全ガスの場

合，管内の断熱流れについてつぎの三つの方程式が成

立する。

エネルギ保存則

h+tu2口 cpT+が=cp To=ho (A.1) 

質量保存則

m = puA = const (A.2) 

状態方程式

ρ= pRT (A.3) 

ここでhはエンタノレピ，uは流速， cpは定圧比熱，

Tは絶対温度，mは質量流量，p は密度，Aは流路断

面積，Rは気体定数であり，Toおよびhoはそれぞ

れよどみ点温度およびよどみ点エンタノレピである。式

(A.1)より，速度uは気体温度が絶対零度になると

き最大値をとり，その値は

umax =、々 EE百一 (A.め

となるので，同式を Umaxで無次元化すれば

T 
-To = エ-

w2 (A.5) 

となる。無次元速度 ω=u/ゾゴ石Toはクロツコ数

と呼ばれる。

気流中の音速aは比熱比rを用い

a=、庁RT

上式と式 (A.1)から

くA.6)

a2 u2 an2 Umax2 
+一一 =--=-. .::¥1_ = 

... .. 
竺三一 (A.7) 

r-1' 2 
-

r-1 2 

流速と音速がちょうど等しい状態の流れに添字*をつ

けることにすれば U=が=ポとして式 (A.7)は，

( 
u*2 U曲目2

7L+l)7=-f 

となれそのときのクロツコ数は

が=一企-=.j~竺士ぐA.8)
max v r+ 1 

流速を無次元化する方法として，一般にはその点の

音速を基準としたマッハ数M = u/aがよく用いられ

るが，Mとωの関係は式 (A.5)より
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13)は完全ガスの断熱流れの基礎方程式として.以下

に直接利用される。
(A.9) 

断熱流れでは，Mおよび ωは uの単調矯加関数

で.uの変化に対し次のように変化する。
断熱可逆流れではエン

(A.14) 

上式を用いれば，式 (A.5)より流線にそう圧力およ

び密度の変化がωの関数として得られる。

A.2 等エントロピ流れ

トロピ保存則が成立する。

S = So = const. 
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Poおよび Poはそれぞれ よどみ点圧力およびよど

み点密度で，等エントロピ流れにおいては Toと同様

に一定である。質f量流東密度は式 (A.ll)に式 (A. 

15)を代入することによ!J.

マツノ、数は流れの性梼を表わすのに適しているが，

管内流動を取扱う場合には，流れ方向に温度が変化す

るため.M=u/';TRTの分母は一定でなく，さ

らに u= Umaxの近傍では Tが零に近づき M の値

は発散する。とれに対しクロツコ数ωは分母が一定で

ありその値も 0から lの範囲内にあるので，演算を進

める場合Ir.Mよりも有用である。図 A.11乙Mとωの関

係を示す。

U = Umaxのとき

工
~_ _ . / 2 r _ PO._ ...r， _ ...?' T -1 ヘ十一一一一← 一 ~!= w(lーが〕A -"V t r-1)R ';-To 

(A.17) 

図 A.2は，r=]..4とした場合の混度，圧力，密度お

よび質量流*密度を ωの関数として示したものであ
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4.0 3.0 2.0 1.0 。

0.41 

式 (A.3)および (A.5)の関係を用い，式 (A.2)

より質量流東密度 m/Aをωの関数として表わすと

1.0 0.8 
ぜ

0.6 0.4 0.2 。
(A.11) 

つぎに衝窓関数 J= PA + (puA).uをωの関数と

して表示すると，

Z竺_ / 2 r p.w 
A-Vてr-万百万τ二五i2

Fig. A.2 Isentropic flow (r =1.4) 

る。 T/To.ρ/10.ρiPoはともにωの減少関数であ

るのに対し，m/Aには最大値が存在するo m/Aが最

大になるときの却の値は式 (A.17)の微分盆を零と

おくことで求められる。すなわち，

(A.12) J=伸 (1+}!1τ27) 
あるいは質量流:I.il;mを用いると

2-T 
r-1 =0 (1一二匹ド.2)(l一切り

';2cp百(ラ1:.w+予す)
(A.13) 

式 (A.5).(A.11)および式 (A.12)あるいは (A.

J= m 
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そこで.流路断面積AをA*で無次元化すれば式 (A.

17)および (A.21)よりA/A勺ま wのみの関数となる。
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O<wく lを考態すれば求める値は

jL=鉱=仔子(元τ)辻T

勺亡示)7ζ 
(A.22) 

上式の対数微分を整理すると

式 (A.23)の右辺の dA/Aの係数は wミ 初本によ

って符号を異lこし.Aの増減に対する ωの増減の関係

は逆になる。すなわち亙音速流に対しては先細管が増

速を意味するが，超音速流に対しては，先細管は減速

を意味する。一方 T.t. P はωの減少関数である

から dT.ゆ.dpのdAに対する関係、は dwとは反対

である。また衝;撃周数 Jの変分については，式

(A.13)を微分し式 (A.23)を代入して

(A.23 ) 
dω W*2 (工ー ω2) dA 
w -一 w2τ掃す一一元「

上式の右辺は，式 (A.8)の w*にちょうど等しい。

すなわち質量流東密度が最大になるのは流速がちょう

どその点の音速に等しい点である。いま To.toが一定

の先細管中の流れを考えれば，流れ方向に m/Aは増

加するが，管出口搬における流速がいったん音速に等

しくなると.m/A は最大値に達し，それ以上いかに

断面積を縮少させても最少面積部の mん4は常に一定

である。この現象は流れのチョークと呼ばれる。

等エントロピ流れのチョーク状態における諸量は，

式 (A.5). (A.lS). (A.16)および (A.17)に

ω=ω*を代入することにより，

一日
一日

j
d
v
 

(A.18) 
T率、 ι 品 2r 
一一一…一 一一一To 一内 山一“ - r+l 

ff=(子も)元T (A.J9) 

47=(JI〉片工

となりAの増加関数であることが確められる。

表 A.lI己流路断面積の増減に対する諸量の増減の

関係を整理した。気体をよどみ点状態から定常的に加

速して超音速流を実現することは，先細末広管(ラパ

Jレノズル〉によってのみ可能である。

(A.24) 
dJ W*2 (1ーω2) dA -r=一一面昨夜2一 て正

(A.20) 

PO 
，;-io-

(A.21) 

ー
占
一司よ

一十
二

一

d
一

2
一十

/
F
K
¥
 

T
R
 

luv 
m
一hp

• 

式 (A.21)より最大ilie束密度を与える最少断面積

A*はm.Poおよび Toによって一意的に定まる。

~匂 Converging 〆〆〆 Diver阿 ductI 
てコ~ duct てユム

〆〆ググ dAく0 ~ヲ?:コ dA>O 

Subsonic Supersonic Subsonic Supersonic 

ωくω持 ω>w* ωくω骨 ω>w* 

dw + 一 + 

dT 一 + 十 一

dp 一 + + 

dρ 一 + + 一

d.1 一 + + 

Variations of flow properties with variations of duct 

area in the isentropic flow 

Table A.l 
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dp r 
-p-=子苧T九函2二 五可<2)--4jiぬ CA.38)

_!!I!__ -__1一一_ CJ:t竺2)些-.._-"，-4 fd:x p-r+l (lーω2)(ω2-W*2) -'J 

(A.39) 

A.3 断熱摩擦流れ つぎに一定断面積の比較的

長い管路における断熱流れを考える。この場合，壁面

摩擦トカによって，エネルギ散逸が生じ，各点のよどみ

点圧力は一定ではない。

基礎式は式 (A.l)- (A.3)に運動方程式が加わ

り微分形で表せばつぎのようになる。
(A.39)より局所よどみ点圧力は式 CA.16)• 

CA.40) -U 
'''d 

九
州
一

p
(A.26) cpdT + udu = 0 エネルギ保存則

w2 

l-w2 

したがってエントロピの増加量は(A.26) dp . du 内

P T U - v 保存則質量

4ftお
r -1 _ dto 

dS =一一一一一 Cn-ー~ =CnTνPo  -y  (A.27) 
ゆ dp . dT_ 
予一 =pTl'方程式状態

CA.41) 

(A.36)より

dJ r w2 

7一=一 子平1w2 +-eC  4fd:x 

衝撃関数は式 (A.13)， 

(A.28) 

f'wは壁面摩擦カ，Awはぬれ縁面積で，それぞれ壁

面摩擦係数f， 管の等価直径D，軸方向路隣Xを用い

て次式のように表わす。

dJ =一 τwdAw 方程式運動

(A.42) 

以上の結果より，断熱見轍流れにおける諸量の流れ

方向の増減 を ω>w*と w<ω*の場合にわけで

整理すると，表 A.2が得られる。同表を表 A.lと

比較すれば， 声。およびSの変化を除いて，この場合

のT，p， Pおよび Jの変化は，ちょうど先細管内

(A.29) 

(A.30) 

M
一2r' w

 
的=筈α

また

の等エントロピ流れに対応することがわかる。

したがって，この場合，質量流束密度 m/Aは流れ

方向に変化しないが，局所よどみ点、圧力が減少するこ

とによって，先細管内の等エントロピ流れと同様に，

(A.31) 

くA.32)

(A.26)を無次元表示すると

dX/D = d:x 

du/u = dw/ω一

を用い.式 (A.2の，

チョーク現象を生ずることが明らかである。すなわ

ち，亜音速(あるいは超音速〉の流入気流が， 摩擦カ

によって流れ方向に加速(減速〉される場合，叫立音

速状態w*を超えてさらに加速〈減速〉されることは

あり得ず，管出口端がいったん音速状態に到達する

と，管内の ωおよびP/Toの分布は固定される。この

現象は管摩擦カによる流れのチョークと呼ばれる。ま

た，このととより，流入気流の無次元流速仰に対し

て，これを摩擦カにより加速(あるいは減速)しうる

最大チョーク長さ fmaxが存在する。

(A.33) 

CA.34) 

dT -2w2 dw 
r=τ三副 lJ 

dP dω 
p - w 

式 (A.33)および (A.34)を式 (A.27)に代入する

と

(A.35) 

式 CA.29)- (A.35)を運動方程式 (A.28)に代入

し，整理すると

手=ー(寸当~)守

任意の wに対する fmaxは式 (A.36)をつぎの

ように積分することによって得られる。

r+l 
r )ケ 4伸=-f:* 

ヰよ(1-:;2)与 =一 4殉
(A.36) 

上式によれば壁面摩擦カが流速の変化に及ぼす効果が

直接計算できる。式 (A.36)の左辺の係数は，W<:げ

によって付号が異なり ，wく w*の場合は dw/d:x>0 ， 

w>併の場合は dw;'ぬく0となる。 x(すーす)dw 

(A.43) 

-:: _ r + 1 . 
4f fmax =ー'-r-=-ln証主

+1元よ(合一手2)

ゆえに

式(A.36)を式 (A.33)-(A.35)に代入すると

dT r 2w4 r=子干10 工面2穴京工w*2-ア4μz

(A.37) 
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Friction f10w 4 fdX>O 

Subsonic ω<w* Supersonic ω>ω骨

dw 十 一
ト一一一

dT + 

dp 十

dρ 十

dp。

dS + + 

dJ 一

Table A.2 Variations of flow properties in the adiabatic friction flow 

ここでFは管墜の平均摩擦係数である。 1=0.0025と に対し，超音速流に対する fmaxはかなり短〈

して fmaxをM およびωに対して計算すれば表 A.3 M=∞， ω=1の場合にも有限である。これより，

が得られる。 壁面摩擦カは超音速流に対して， J:!J大きな影響を与

表 A.3によれば， jI玉音速流に対する fmaxはか えることがわかる。

なり 長く ，M =ω=0の場合.emax= ∞ になるの

M 。 0.25 0.50 0.75 1.0 1.5 2 3 00  

w 。 0.111 0.218 0.318 0.408 0.567 0.667 0.802 1.0 

r Lmx max = ー一一 一一一 仁)() 850 110 12 。 14 31 52 82 

Table A.3 Maximum choking lengths (T = 1.4， f = 0.0025) 

次に，逮統の式 (A.11)より

ρ.w p*・w*
1-uメ2- 1一ω*2

が成立するので， wは無次元量P/p*によって次式

のように表わされる。

// 1 P ，2 •• 1ρ  
= -¥1 (一 一 一五，) + 1 一一一一 一一

v ¥r-l P ノ - r-1 P* 
(A.44) 

p/p*は測定可能な量であり，断熱摩擦流れの諸量

はP/p*を知るととによって，一意的に決定される。

最後に， レイノルズ数は

p u _ j._ /27 ___f!L 
Re / D = -'-p.-- =戸、/アニτ、ぽ有

l 
r -1 ... (A.45) 

x (l一ω2)

となる。ことで， 空気の場合について，r = 1.4， R 

= 29.27 (kg. m/kg本 .Ok)とし，粘性係数は

/ T '¥ 0.76 
μ=  0.0171 l五百)-..- (センチポアズ)

に従って変化すると仮定すれば，つぎのように表わさ

れる。

8 Po 
Re/D = 6.3591 x 10有 可 否

1.74 / 1 '¥ 
x(l-w2) w ~すj (A.46) 

同式はマッハ数で表わすと

R品e/D=寸 2.84“似4

× (い工+d♂r脆胸iωμ (~古~) (はA.4的
7η 〉
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A.4衝撃波の発生 以上の議論では，流れの誇

量が連続的に変化することを前提としてきたが，流れ

の場に超音速流の部分が生じると，擾苦Lがその上流へ

は伝擦できないという超音速流の性格と結びついて以

下のように流れの中に不連続が発生する。

(a) 断面積変化部における不連続の発生 図A.3

にラパノレ管内の気流の軸方向静圧分布を示す。いま，

0.. 
¥ 
.0.. 

九

。
エ

低くなければならない。等エントロピ謀れでは流線に

そってよどみ点在力は一定であるので，この場合の条

件を満足しうる一つの可能性は，図に矢印で示すよう

に，超音速流の曲線より亜音速流の曲線への"飛び"

が生じ，その過程で局所よどみ点圧力を減少せしめる

ことである。超音速風胴の始動過程においては，実際

そのような"飛び"すなわち衝撃波が観察される。

以上は，管路の末広がり部に発生する衝撃波の例で

あるが，管路の先細部に発生する衝撃波についてのべ

ると，例えば超音速風胴の第2スロートの先細部に発

生する衝撃波はきわめて不安定で，必ず第lスロート

あるいは第2スロートの広がり部へ移動することが知

られている。

(b)長い管路に超音速気流が流入する場合つぎ

に，ラパノレ管で超音速に加速された流れが，長い管路

に流入する場合を考える。図 A.4はその場合の軸方

九〉〈 P. '区

且.

よ¥

Fig. A.3 Appearance of shock wav巴 in 1.0 

D'Laval nozzle 

流入気流のよどみ点庄カ1/0を一定に保ち，ノズルの

背圧F を徐々に下げる場合を考えれば，背圧が仰よ

りもわずかに低いときは，流れ方向の圧力分布は図

.の曲線(1)や(2)で表わされるようにスロート部に対して

左右対称で，流れはいたる所亜音速である。 Peをさ

らに減少させ，図の(3)になると，スロート部で流れが

チョークし，その点の流れは音速となるので，それ以

後 h をいかに減少させても，スロート部上流の流れ

には影響を及ぼさない。スロートより下流の流れを考

えると，式 (A.22)より計算される解は次のニつしか

存在しない。一つはスロートより再び減速され，背圧

(3)にいたる流れであり，他の一つは超音速側への加速

をつづけ，ついに背圧倒にいたる流れである。そこで

背圧を図に示すように(3)よりはいくらか低い(4)に設定

した場合を考える。この場合，出口近傍の流れは亜音

速であるので，背庄の影響は上流へ伝播し，断面積の

変化に応じて，この圧力分布は，図中に破線で示す曲

線になると考えられる。この曲線は，背圧(3)にいたる

曲線より低い静圧分布を与えるので，この部分の局所

よどみ点圧力は，ノズル入口部のよどみ点圧力よりも

。

Fig. A.4 Appearance of shock wave 

in the friction flow in duct. 

向静圧分布を示したものである。流入気流に対しては

式 (A.43)に示す;最大チョーク長さ.emaxが存在す

るので，管長2が.emaxより短かい場合と長い場合

にわけで考える。 2が短かい場合 C.elく.emax)， 

背圧が(1)から(2)の問では流れはいたるところ亜音速で

あり， (2)から(3)の聞では前述したようにラパノレ管の末

広がり部に衝撃波が生じる。

背圧が(3)になると，衝撃波はラパル管を通過して，ラ

パlレ管は設計マッハ数の超音速流を管路に供給する。

このとき，管路内の連続的な解は，衝撃波を通過し，

E音速流で背圧(3)に到る解と，衝撃波の発生なしに，
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超音速のままかなり低い背圧(4)に到る解の二つしか存

在しえない。そこで背圧が(3)よりわずかに低い場合に

は，先の場合と全く同様で，図中の矢印で示すよう

に，超音速の解から新しい亙音速の解〈破線で示す〉

への"飛ぴ"が発生する。超音速の解は常に悶定され

ているので，衛書E波は，種々の背圧に対応する!lli音速

流の条件を満足するように，その強さと発生位置を決

定する。計算によれば，一定断面積の断熱摩擦流れに

おいては，管内に発生する衝撃波の位置は.背圧の減

少によって常に下流illlJへ移動することが確められる。

fが長い場合 Cf2>fmax) ，図より明らかな

ように.背圧を (1)'から次第に下げて (4)'にいたる過

程では状況は2が短かい場合と全く同様である。たY

し，背圧をさらに減少させて， (5)' Iζ逮すると，管路

の出口端でi7ftれがチョークし， ω=ω*，p =合*とな

るので，これ以降いかに背圧を下げても管内の流れに

影響を与えない。それまで，背庄の減少とともに，管

内を下流へ進行してきた衝撃波は，出口端がチョーク

した瞬間の位置にとどまり，管内の圧力分布は固定す

ることになる。 Cた立し，本論文第2重量では管摩擦係

数fの変化によ って圧カ分布がさらに変化することを

のぺた。〉

ラパJレ管の広がり部に発生する衝撃波と一定断面積

の管路中に発生する衝撃波とを比較すると，衝撃波

前後の圧力分布が両者の場合互いに逆であることに

気付く。すなわちラパル管の場合，衝態波の前方で

dP/dx fま負， 後方では正であるのに対し，管内摩擦

流れにおいては，衝撃波前方で dP/dxは正，後方で

は負である。このことは，管内に発生する衝掌波の安

定性に対し重要な影響をもつように恩われる。すなわ

ち先にのベたように超音速風胴の先細部に発生する衝

撃波は絶対的に不安定であるが，とのときの街怒波前

後の dP/dxの符号は摩擦流れの場合と一致している。

(衝修波の安定性については，本論文第5:i'liで考祭し

た。〉

A.5 衝撃波前後の関係 衝撃波の内部は物理丞

の急勾配によって，エネJレギ散逸のある領域である

が，いまこの内部の散逸過程を詳論することは避け，

衝撃波前後の一様流の関係を考えよう。

衝撃波の上流fMおよび下流側のま昔f誌にそれぞれ添字

工および2をつければ，次の保存則が成立する。

エネルギ保存則

~L _ ~_ 7'ft _L _盆
Cp Tl + '2"-= cp T2 + -:r-= cpTo (A.48) 

質量保存則 PWl=P2U2=42 

(A.49) 

運動量保存則

P1+P14=F2+pd=i- (AEOJ 

また完全ガスの仮定より

Pl = Pl R Tl， t2 = P2 RT2 (A.51) 

流速uをこれまでと問機に Umax=、庁CpTo で

無次元化すると.式CA.48)，(A.49)および CA.51)

はそれぞれつぎのように無次元化される。

T2_ 1-~ 
n=lτwi- (A.52) 

P2 u1 ω1 -p;-= ~; =言? (A.53〉

12_ _ P2 TL _. Wl 1-~ 
ゎ - p.げ 1-τ二有 一-zz-

(A.54) 

式 (A.50)は式 (A.12)を利用して

2r wf 1 +一一一ーーニヨ」ー
~- =~-1 1-p;ー (A.55)
Pl _ . 2 r w; 
.. 1 +一一一一一←一一一寸T

r-1 ム -w~

となる。以上の四式より衝盤波前後の関係はつぎのよ

うに求められる。

式 (A.54)および (A.55)より t2iれを消去し

整理すると

(Wl - Wz) {( r -1) -WJ W2 (.. r + 1)} = 0 

ゆえに，不連続をもたらす意味のある解は町占守 的

より

ω1ω2= w*2 (A.55) 

た立し ω*2=cr -l)/(T + 1)なる関係を用い

た。上式はすべての超音速流 (ω*孟ω1~五 1. 0) を

一定範囲の亙音速流〈ω*2~三 W2 ~三 w*) と l対 l

の関係で結びつけるもので， Prandtlの関係式と呼ば

れる。

式 (A.56)で得られた ωzを式 CA.52)-(A.54) 

に代入するとそれぞれつぎのようになる。

T2 _ WI -ω叫

-Tl--可:(ττ wf了 (..A.57)) 

f之-~-~
Pl - U2 - w*2 (A.58) 

P2 _ wIーが4
予了=石可(ττwp (A.59) 
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衝撃波の強さをその前後の圧力比 t21=P21t1で示

し，言音量の変化を t21を基準として表示するととも行

われるので，式 (A.56)- (A.59)を若手きあらため

るとそれぞれつぎのようになる。

u1 
ω*2 (ωホ2+ t21) 

工+ω*2t21 
(A.60) 

小
ab

一

。ゐ

一

川
l
ゅ

竺
hu

+
一+

l
一花

f

、一m
J
V

一db 
(A.61) 

T21 = .121 (l +ω*2 P21) 
1 = W*2 + P21 

ρt~O*2 + t21 
21 = 1""+ω*2 P21 

(A.62) 

(A.63) 

式 (A.63)は Rankine.Hugoniotの式として知ら

れている。つぎに衝撃波前後の局所よどみ点圧カは式

(A.15)， (A.59)および (A.56)より

王位_hz...i!J_ 12_ _ r + 1 子名
POl - 12 POl亘子=rτ1"Wl'

1 

x(訪ラ長〕下1" (A.64) 
ω干ー ω*4 ノ

また衝繋波前後のエントロピ変化は

S2 -Sl = -R ln ω'o2IPox) = 2Rlnw* 

-2山 ω1+ Cv ln でこ24 (Am  

式 (A.64)および (A.65)は

Wl孟 W*でT021t01-;;;'1 ， S2-S16;0 

ω1く ω*でP02/POl> 1 ， S2 -S1く O

となる。これより，前節で希望したように，衝撃波

は，超音速流より亜音速流への"飛ぴ"を与えるもの

であり，その過程で局所よどみ点圧力を減少せしめる

ものであることがわかる。叩1<ω*なる"飛ぴ"

(膨脹衝撃波〉は存在しえない。

(補遺終的
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