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Abstract 
Starting loads reduction technique using a protuberance was investigated in the JAXA 1m by 
1m supersonic wind tunnel. A protuberance was set upstream from the model on the upper 
and lower nozzle wall. As a result, it was found that the shock wave by the protuberance 
induced a decelerated area around the model and reduced more than 20% of the starting load 
of normal force at a Mach number of 3.0. This deceleration by the shock wave from the 
protuberance was confirmed by pressure of the model surface. Furthermore, shock wave 
strength passing through the model was weakened in this decelerated area. 
 

 

１．はじめに 

間欠吹出式の超音速風洞では、風洞が起動及び

停止する際に、供試体に大きな衝撃荷重(起動停止

荷重)が加わる。この起動停止荷重によって、供試

体や天秤の破損、あるいは供試体の飛散による風

洞本体の破損を招く可能性もある。起動停止荷重

は、定常時の実荷重の 5 倍から 10 倍程度に及ぶこ

ともある。そのため、供試体を強固なものにする

必要があり、薄翼等の形状や強度の弱い構造、材

料の供試体を使用した試験は不可能となる場合が

ある。また、大きな衝撃荷重に耐えうる容量の大

きな天秤を使用する必要があり、計測精度で不利

となる。 

この起動停止荷重を低減するために、供試体を

風洞壁の下に格納する供試体格納方式[1]、供試体周

りに平板を近接させる平板近接方式[2]、風洞起動時

に供試体とスティングの間にブロックを挟むスト

ッパーブロック方式等の方法が考案されている。

供試体格納方式は、超音速ノズルに格納空間を設

ける大改修が必要である。平板近接方式は、費用

がかかる割に効果が少ない。ストッパーブロック

方式は、スティングに依存するシステムなので汎

用性に乏しい。また、衝撃荷重の各部荷重分配は、

正確な予測が難しいため、天秤保護の保証が困難

である。 

本稿では、改修規模、改修費用が少なくて済み、

全ての供試体に対して汎用的に使用できるデバイ

スとして突起を考案し、その効果について調べた。

供試体より風洞上流側の上下壁面に、様々な突起

を設置し、垂直力方向の起動停止荷重を測定した。

また、風洞起動時の供試体周りの流れを把握する

ため、高速度ビデオカメラを用いてシュリーレン

映像を取得すると共に、供試体表面の非定常圧力

を計測した。 

 以上の結果から、起動停止荷重低減に対する突

起の有効性と低減のメカニズムについて考察する。 

 

２．JAXA 超音速風洞 
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第１図に、JAXA1m×1m 超音速風洞（以下 JSWT）

の概略図を示す。JSWT は、2 次元ノズルを有する

間欠吹出式風洞である。上下可とう板を各 21 本の

電動ジャッキにより上下方向に変形させ、マッハ

数を 1.4 から 4.0 の範囲で設定することが可能で

ある。 

高マッハ数領域においては、供試体の垂直力方

向に大きな衝撃荷重を生じる。JSWT では、AGARD-

B 類似供試体を用い、起動停止荷重の計測を行なっ

た。その結果、Maydew の実験値[3]と比較して妥当

であった[4]。また、垂直力方向の起動停止荷重につ

いては、ノズル対称面に対し、供試体のロール角

を 90°回転させることにより、起動停止荷重が低

減されることを確認している[4]。 

 

３．試験方法 

３．１供試体 

 第２図に、本研究で使用された供試体を示す。

胴体直径 70mm、胴体長 450mm である。垂直力方向

の衝撃荷重の計測には、モーメントタイプの 6 分

力天秤(1.5 インチ径、LMC-6522/Z500)を使用した。

供試体の圧力計測のために、非定常圧力センサが

ノーズ先端部、前胴部上下面、右翼上下面、左翼

上面の計 6 つ取り付けられている。 

 

３．２試験条件 

 マッハ数は、1.4 から 4.0 の範囲で試験を行なっ

た。供試体のピッチ角θ、ロール角φは、常に 0°

に設定した。サンプリング周波数は 1280Hz とし、

ローパスフィルタの周波数は 1kHz とした。垂直方

向の天秤出力でみられた固有振動数に対して、サ

ンプリング周波数、ローパスフィルタの設定値は

十分大きい。 

 

３．３突起による効果について 

第３図に、第２図の供試体で測定したマッハ数

と垂直力方向の衝撃荷重の関係を示す。マッハ数

が高いほど、起動時の衝撃荷重は大きくなる。こ 

れは、高マッハ数域では、測定部上流の上下 2 次 
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第３図 マッハ数と垂直力方向の衝撃荷重 

 

 

元ノズルにより、起動時の衝撃波（起動衝撃波） 

が上下非対称となるためである。また、垂直力方 

向の衝撃荷重は、停止時に比べ、起動時の方が大

きい。よって、起動時の衝撃荷重を低減させるこ

とが重要である。 

サウンドサプレッサ

亜音速ディフュ－ザ－
（5°50′～7°30′）

第２スロ－ト

測定部（１ｍ×１ｍ）

ノズルスロ－ト　　　　
（可変ノズルにより形成）

集合胴 調圧弁 高圧導管

仕切弁

補機室

φ13m（1150m３）

シュリ－レン観測装置

２次元可変ノズル　　　　
（電動マルチジャッキ方式）

φ12m（905m３）

制御・計測室

ヘルムホルツ共鳴型消音器

消音塔

貯気槽（2MPa）

 風洞型式　 　吹出式風洞
 測定部寸法　 1m×1m
 マッハ数　　 1.4～4.0　
 レイノルズ数 2～6×107(1/m)
 流量（平均） 280kg/s
 通風時間     最大40秒
 完成年度　　 1961年度
 改修年度     1999年度

0

1000

2000

3000

4000

1.0 2.0 3.0 4.0 5.0
MACH

垂
直

力
方

向
の

衝
撃

荷
重

(N
)

第１図に、JAXA1m×1m 超音速風洞（以下 JSWT）

の概略図を示す。JSWT は、2 次元ノズルを有する

間欠吹出式風洞である。上下可とう板を各 21 本の

電動ジャッキにより上下方向に変形させ、マッハ

数を 1.4 から 4.0 の範囲で設定することが可能で

ある。 

高マッハ数領域においては、供試体の垂直力方

向に大きな衝撃荷重を生じる。JSWT では、AGARD-

B 類似供試体を用い、起動停止荷重の計測を行なっ

た。その結果、Maydew の実験値[3]と比較して妥当

であった[4]。また、垂直力方向の起動停止荷重につ

いては、ノズル対称面に対し、供試体のロール角

を 90°回転させることにより、起動停止荷重が低

減されることを確認している[4]。 

 

３．試験方法 

３．１供試体 

 第２図に、本研究で使用された供試体を示す。

胴体直径 70mm、胴体長 450mm である。垂直力方向

の衝撃荷重の計測には、モーメントタイプの 6 分

力天秤(1.5 インチ径、LMC-6522/Z500)を使用した。

供試体の圧力計測のために、非定常圧力センサが

ノーズ先端部、前胴部上下面、右翼上下面、左翼

上面の計 6 つ取り付けられている。 

 

３．２試験条件 

 マッハ数は、1.4 から 4.0 の範囲で試験を行なっ

た。供試体のピッチ角θ、ロール角φは、常に 0°

に設定した。サンプリング周波数は 1280Hz とし、

ローパスフィルタの周波数は 1kHz とした。垂直方

向の天秤出力でみられた固有振動数に対して、サ

ンプリング周波数、ローパスフィルタの設定値は

十分大きい。 

 

３．３突起による効果について 

第３図に、第２図の供試体で測定したマッハ数

と垂直力方向の衝撃荷重の関係を示す。マッハ数

が高いほど、起動時の衝撃荷重は大きくなる。こ 

れは、高マッハ数域では、測定部上流の上下 2 次 

 

 

 

 

 

 

 

 

第１図 JSWT 概略図 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

第２図 供試体 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

第３図 マッハ数と垂直力方向の衝撃荷重 

 

 

元ノズルにより、起動時の衝撃波（起動衝撃波） 

が上下非対称となるためである。また、垂直力方 

向の衝撃荷重は、停止時に比べ、起動時の方が大

きい。よって、起動時の衝撃荷重を低減させるこ

とが重要である。 

サウンドサプレッサ

亜音速ディフュ－ザ－
（5°50′～7°30′）

第２スロ－ト

測定部（１ｍ×１ｍ）

ノズルスロ－ト　　　　
（可変ノズルにより形成）

集合胴 調圧弁 高圧導管

仕切弁

補機室

φ13m（1150m３）

シュリ－レン観測装置

２次元可変ノズル　　　　
（電動マルチジャッキ方式）

φ12m（905m３）

制御・計測室

ヘルムホルツ共鳴型消音器

消音塔

貯気槽（2MPa）

 風洞型式　 　吹出式風洞
 測定部寸法　 1m×1m
 マッハ数　　 1.4～4.0　
 レイノルズ数 2～6×107(1/m)
 流量（平均） 280kg/s
 通風時間     最大40秒
 完成年度　　 1961年度
 改修年度     1999年度

0

1000

2000

3000

4000

1.0 2.0 3.0 4.0 5.0
MACH

垂
直

力
方

向
の

衝
撃

荷
重

(N
)

宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-14-01122

This document is provided by JAXA.



第４図に、高マッハ数における突起がある場合

の風洞起動時の模式図を示す。高マッハ数では、

起動衝撃波は上下非対称のＸ型の衝撃波となる。

ここで、突起による衝撃波（突起衝撃波）は、供

試体周りの流れを減速させる。この減速領域では、

局所マッハ数が小さくなるため、衝撃荷重を小さ

くすることができると考えられる。 

 

３．４試験で用いた突起 

 供試体上流部に設置される突起は、「くさび型」、

「円柱型」、「平板型」の 3 種類とした。第５図

に突起の設置状況を示す。高さは、全ての種類で 3

0mm とした。「くさび型」と「平板型」は、横方向

に間隔無く設置した。「円柱型」については、突

起の 3 次元性の効果を確認するために、ある程度

の間隔をおいて設置した。設置位置は、シュリー

レン窓中心から 800mm、1200mm 上流側とした。突

起の材質は硬質ゴムであり、市販の両面テープ、

薄型強力テープを用いて壁面に貼付した。 

 

４．突起効果試験の結果 

４．１突起形状、設置位置による効果 

 突起形状、設置位置を変えて、垂直力方向の衝

撃荷重への効果を調べた。図は、横軸にマッハ数、

縦軸に CNSを取った。垂直力方向の衝撃荷重は、垂

直力のピークの絶対値 FNmax を、集合胴総圧 P0 と

水平投影面積（翼＋胴体）S で除した無次元数 CNS

で整理した[2]。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

第４図 突起設置時の風洞起動時の模式図 

突起形状の効果については、第６図に結果を示

す。突起形状は、「くさび型」、「円柱型」、「平

板型」の 3 種類である。突起位置は、シュリーレ

ン窓中心から800mmの位置に設置した。マッハ数1.

4 については、突起の効果はあまり見られなかった。

マッハ数 2.0 については、どの形状に対しても若

干の効果がみられた。マッハ数 3.0 については、

「くさび型」、「平板型」で、突起の効果があま

り見られなかった。このときのシュリーレン画像 
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(c) 平板型 

第５図 突起の設置状況 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

第６図 突起形状の効果 

0.0

0.1

0.2

0.3

1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5
MACH

C
N

S

くさび型_X=800

円柱型_X=800

平板型_X=800

突起無し

X ： シュリーレン窓中心から上流への距離

第４図に、高マッハ数における突起がある場合

の風洞起動時の模式図を示す。高マッハ数では、

起動衝撃波は上下非対称のＸ型の衝撃波となる。

ここで、突起による衝撃波（突起衝撃波）は、供

試体周りの流れを減速させる。この減速領域では、

局所マッハ数が小さくなるため、衝撃荷重を小さ

くすることができると考えられる。 

 

３．４試験で用いた突起 

 供試体上流部に設置される突起は、「くさび型」、

「円柱型」、「平板型」の 3 種類とした。第５図

に突起の設置状況を示す。高さは、全ての種類で 3

0mm とした。「くさび型」と「平板型」は、横方向

に間隔無く設置した。「円柱型」については、突

起の 3 次元性の効果を確認するために、ある程度

の間隔をおいて設置した。設置位置は、シュリー

レン窓中心から 800mm、1200mm 上流側とした。突

起の材質は硬質ゴムであり、市販の両面テープ、

薄型強力テープを用いて壁面に貼付した。 

 

４．突起効果試験の結果 

４．１突起形状、設置位置による効果 

 突起形状、設置位置を変えて、垂直力方向の衝

撃荷重への効果を調べた。図は、横軸にマッハ数、

縦軸に CNSを取った。垂直力方向の衝撃荷重は、垂

直力のピークの絶対値 FNmax を、集合胴総圧 P0 と

水平投影面積（翼＋胴体）S で除した無次元数 CNS

で整理した[2]。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

第４図 突起設置時の風洞起動時の模式図 

突起形状の効果については、第６図に結果を示

す。突起形状は、「くさび型」、「円柱型」、「平

板型」の 3 種類である。突起位置は、シュリーレ

ン窓中心から800mmの位置に設置した。マッハ数1.

4 については、突起の効果はあまり見られなかった。

マッハ数 2.0 については、どの形状に対しても若

干の効果がみられた。マッハ数 3.0 については、

「くさび型」、「平板型」で、突起の効果があま

り見られなかった。このときのシュリーレン画像 

 

 

 

 

 

 

(a) くさび型 

 

 

 

 

 

 

 

(b) 円柱型 

 
 

 

 

 

 

 

(c) 平板型 

第５図 突起の設置状況 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

第６図 突起形状の効果 

0.0

0.1

0.2

0.3

1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5
MACH

C
N

S

くさび型_X=800

円柱型_X=800

平板型_X=800

突起無し

X ： シュリーレン窓中心から上流への距離

第86～第90回  風洞研究会議論文集 23

This document is provided by JAXA.



では、突起衝撃波は供試体後部に差し掛かってお

り、減速効果が得られなかったと推測される。「円

柱型」については、突起により、CNS の増加がみら

れた。3 次元形状のため、別の擾乱を生じたものと

考えられる。 

 突起位置の効果について、第７図に結果を示す。

「円柱型」と「平板型」について、突起設置位置

をシュリーレン窓中心から1200mmに変化させたと

きの効果を調べた。マッハ数 3.0 では、「円柱型」

と「平板型」共に、突起によって CNS が 20%以上低

減された。マッハ数 1.4, 2.0 では、突起の効果が

みられなかった。この違いは、突起衝撃波の位置

が設置位置やマッハ数により異なるためと推測さ

れる。 

 

４．２供試体表面圧力計測結果 

 突起衝撃波による供試体周りの流れを確認する

ために、供試体のノーズ先端圧力、翼上面（右翼）

の圧力の時間履歴を調べた。時刻は、風洞起動（調

圧弁開）時をゼロとする。突起は、第７図で最も

効果のあったマッハ数 3.0 で、「平板型」を窓中

心から 1200mm 上流へ設置する形態を選択した。ま

た、突起無しの場合のデータ、同時刻の垂直力方

向の天秤出力の時間履歴も合わせて示す。 

 ノーズ先端圧力の結果を第８図に示す。ノーズ

先端圧力は、局所ピトー圧と考えられる。突起の

効果により、最終的な圧力が増加、すなわち、局

所マッハ数が減少した減速領域を生じていること

がわかる。突起が無い場合、ノーズ先端圧力は 1.

27[sec.]で、90[kPa]程度の急激な圧力降下がみら

れる。垂直力は起動時の衝撃荷重による出力振動

が見られ、1.31[sec.]でピークとなる。突起があ

る場合、ノーズ先端圧力は 1.32[sec.]で、50[kPa]

程度の急激な圧力降下がみられ、垂直力は 1.35[s

ec.]でのピークとなる。突起の効果により、垂直

力のピークを生じる付近で、ノーズ先端圧力の降

下量が減少している。そして、垂直力のピーク値

は 20%以上減少している。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

第７図 突起位置の効果 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

第８図 ノーズ先端圧力 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

第９図 翼上面（右翼）圧力 

 

 翼上面（右翼）圧力の結果を第９図に示す。突

起が無い場合、1.26[sec.]付近で 110[kPa]程度の

急激な圧力降下を示す。突起がある場合、1.32[se

c.]付近で 55[kPa]程度の圧力降下を示し、突起無
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しの場合と比べて降下量は大きく減少している。

これらの降下量と時刻、垂直力の履歴に関しては

ノーズ先端圧力と同様な関係がみられる。 

起動衝撃波の通過によって、圧力孔位置におい

て急激な圧力変化が生じる。この圧力の変化量は、

衝撃波前後の差圧、すなわち衝撃波強度である。

この衝撃波強度が大きい時、翼、胴体の上下面で

生じる差圧が大きくなり、大きな衝撃荷重を生じ

る。 

第８図、第９図からは、衝撃波強度が低下して

いることが確認できる。これは、供試体周りの流

れが減速した結果であると考えられる。これより、

突起により、垂直力の衝撃荷重を低減できること

がわかった。 

 

４．３シュリーレン画像 

 第１０図に、風洞起動時のマッハ数 3.0 におけ

る「突起有り」のシュリーレン連続画像の一部を

示す。突起形状は「平板型」で、窓中心から 1200

mm 上流へ設置した。突起衝撃波による減速領域が

できた後、起動衝撃波が通過していることを確認

した。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

第１０図 風洞起動時のシュリーレン画像 

 

 

５．結論 

JAXA1m×1m 超音速風洞において、供試体より上

流側に突起を設置し、起動停止荷重の低減効果を

調べた。その結果、マッハ数 3.0 の垂直力につい

ては、突起を適切な位置に設置することで、突起

が無い場合と比べ、20%以上の低減効果が得られる

ことがわかった。供試体表面圧力計測結果からは、

供試体周りの流れの減速と、起動衝撃波の強度低

下が確認された。シュリーレン画像からは、突起

衝撃波による減速領域を起動衝撃波が通過してい

ることがわかった。 

今後は、起動衝撃波通過後の突起収納機構の開

発や、マッハ数毎に突起形状、設置位置を最適化

することが求められる。 
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