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Measurement of the Bundary Layer Profiles in the Test Section  

of the 1m×1m Supersonic Wind Tunnel* 
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and Ryo NOMURA*2  

 
 

Abstract 
The uniform core flow of the JAXA 1m x 1m supersonic wind tunnel was defined as the region of 0.6m x 0.6m x 

1.0m. In this uniform core flow region, superior Mach number uniformities were achieved with the 2-Dimensional 
flexible nozzle at Mach numbers from 1.4 to 4.0. Although it is recommended to use in this region, some tunnel users 
want to do tests out of this region. In order to meet such requirement, the main flow region was determined by the pitot 
pressure distribution measurement within the boundary-layer of the tunnel walls. Since the flow in the test section was 
known to be vertically symmetric and two-dimensional, the measurement was taken place in the vertical direction only 
from the floor and the horizontal direction from the one side wall at four Mach numbers of 1.4, 2.0, 3.0 and 4.0. From 
the measerement results, it was determined that the boundary layer thicknesses were from 40mm to 70mm.  In addition, 
the velocity distributions of the boundary layer both on the floor and the side wall showed good agreements with the 
turbulent boundary layer profiles estimated by the 1/7 power law. 
 

Keywords: supersonic flow, wind tunnel, boundary layer thickness, velocity distribution 
 

 

概  要 

２次元可変ノズルを有するJAXA１ｍ×１ｍ超音速風洞においては、測定部中心部の上下(鉛直)／東西(水平)方向：各

600mm及び気流方向：1,000mmの領域を気流の一様流範囲として、ユ－ザ試験に提供している。しかし、この範囲を超えた

主流域での試験の要望も多い。このようなユ－ザ要望に対応するために、測定部中心の上下／東西方向における境界層厚

さを計測して、主流範囲を確定することとした。境界層厚さは、ピト－圧(Ｐ02)分布計測試験を実施して求めた。ピト－

圧(Ｐ02)の計測箇所は、測定部における気流の対称性(上下方向)及び２次元性(東西方向)が良好であるので、下壁／西壁

の片側とした。本試験結果より、主要マッハ数Ｍ∞=1.4、2.0、3.0及び4.0における測定部中心の境界層厚さ(δ)は、40mm

＜δ＜70mmであることが分かった。また、下壁側及び西壁側の境界層速度分布がいずれも平板乱流境界層の1/7乗則速度

分布にほぼ一致することから、境界層の形態は完全な乱流境界層であることが分かった。 

 

*   平成 20 年 12 月 26 日受付(Received 26 December, 2008) 
*１ 研究開発本部 風洞技術開発センタ－(Wind Tunnel Technology Center, Aerospace Research and Development Directorate) 
*２ 川崎重工業株式会社(Kawasaki Heavy Industries, LTD.) 
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図 1 ２次元可変ノズル・測定部 

１．記号 

O                  測定部内座標系の原点(X=Y=Z=0、測定 

部出口より上流へ1,000mmの位置) 

Ｍ                マッハ数 

Ｍh              測定部中心(原点:O)より西壁方向の 

主流範囲 

Ｍv                         測定部中心(原点:O)より下壁方向の 

主流範囲 

Ｍ∞            一様流マッハ数 

Ｐ02           ピト－圧 

Ｐ02,e            Ｐ02の無次元化に使用した基準値 

Ｐ∞                        一様流静圧 

Ｒe,∞                     一流レイノルズ数 

ｕ        流速 

ｕe          境界層外縁の流速 

X,Y,Z            測定部座標系(右手系、+X:気流進行 

方向、+Y:西壁方向、+Z:上壁方向) 

y         測定部西壁面よりの距離 

z                 測定部下壁面よりの距離 

γ         空気の比熱比(1.4) 

δ        境界層厚さ 

δy        測定部西壁の境界層厚さ 

δz         測定部下壁の境界層厚さ 

 

２．はじめに 

JAXA１ｍ×１ｍ超音速風洞 1)は、マッハ数Ｍ∞=1.4～

4.0、レイノルズ数Ｒe,∞=2.3～6.1×107［1/m］の吹出式

風洞である。マッハ数（Ｍ∞)の設定は、上下に可撓壁を持

つ２次元可変ノズルにより行われる。また、これに続く測

定部は、寸法が縦1,000mm×横1,000mm×長さ1,800mmで、

上下壁に 5/1,000 の境界層排除勾配を持つ。以上のような

特徴を持つ本超音速風洞においては、測定部における気流

の一様性が良好な範囲を、「一様流範囲」としてユ－ザ試

験に提供している。その範囲は、測定部中心(測定部出口

より 1,000mm 上流)より上下／東西方向に±300mm、気流方

向±500mm である。ここでは、マッハ数(Ｍ∞)の一様性に

ついて、「平均マッハ数の±0.5%以内」を概ね保証してい

る。 

しかし、ユ－ザ試験においては、この一様流範囲外すな

わち境界層を除く主流域での試験の要望も多い。実際、過

去に大型細長模型による空力特性(6分力計測)試験が行わ

れた際、大迎角を取った模型が一様流範囲外にはみ出す事

態が生じた。この時の 6分力デ－タにおいては、模型が一

様流範囲内にある場合と比べて特異な傾向が示された。こ

の原因は、境界層外縁で反射した衝撃波、または模型の境

界層内への侵入による影響ではないかと疑われた。しかし、

明確な境界層厚さのデ－タがなかったため、大迎角による

特異な空力特性なのか、または先に述べた影響によるもの

なのか結論に至らなかった。 

上述のようなユ－ザ試験に対応するため、測定部中心の

上下／東西方向における境界層厚さを計測して、主流範囲

を確定することとした。境界層厚さは、ピト－圧(Ｐ02)分

布計測試験を実施して求めた。ピト－圧の計測箇所は、測

定部における気流の対称性(上下方向)及び２次元性(東西

方向)が良好 2)であるので、下壁／西壁の片側とした。ま

た、下壁側については、測定部の入口及び中心の東西方向

でも計測を実施した。 

試験で取得したピト－圧分布については、CFD解析結果

と比較した。また、ピト－圧デ－タより速度分布を求め、

境界層厚さを確定した。更に、速度分布を平板乱流境界層

の1/7乗則速度分布と比較した。本報告では、これらの結

果について報告する。 

 

３．ピト－圧(Ｐ02)分布計測 

３.１ 計測位置 

図1に、１ｍ×１ｍ超音速風洞の２次元可変ノズル・測

定部を示す。また、図2に、測定部内におけるピト－圧  

(Ｐ02)分布計測の位置・範囲及び壁圧の計測位置を示す。

測定部内座標系の原点(O)は、測定部出口より1,000mm 

上流の測定部中心である。なお、シュリ－レン窓は、測定

部中心の東西壁に設置されている。 

図 2に示すようにピト－圧分布計測の位置は、測定部中

心の下壁付近(Ａ1～Ａ3)、西壁付近(Ｂ)及び測定部入口の

下壁付近(Ｃ)である。それらの計測位置における計測範囲

は、基本的に壁面より鉛直または水平方向へ 120mmまでの

区間である。但し、計測位置Ａ1 のみが壁面より 150mmま

での区間である。 
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φ0.5mmの壁圧孔ａ1～ａ3及びｂ1～ｂ3で取得した壁圧

(静圧：Ｐ∞)は、ピト－圧分布計測位置Ａ2及びＢにおける

境界層のマッハ数を計算する際に用いた。なお、ピト－圧

と壁圧の同時計測においては、壁圧孔a2及びb2の壁圧にピ

ト－圧分布計測用模型による影響が生じる。そのため、境

界層のマッハ数計算に、それらの壁圧は使用していない。 

西壁シュリ－レン窓の中心より上流へ640mmの位置にあ

る壁圧孔ｓ1～ｓ3(φ0.5mm)は、風洞代表マッハ数(Ｍ∞)

計算用の静圧を取得するための常設孔である。東壁の同位

置にも同様な配置で3個の壁圧孔があり、合計6個の壁圧の

平均値によりマッハ数計算がされている。 

 
３.２ 模型 

 ピト－圧(Ｐ02)分布計測には、図3.1から図3.3及び図

4.1から図4.3に示すように移動式ピト－プロ－ブ模型を

一式、及び櫛形ピト－プロ－ブ模型を二式製作した。以下

においては、これらの模型を「移動式プロ－ブ模型」及び

「櫛形プロ－ブ模型」の略称で記す。 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(1)移動式プロ－ブ模型 

 図3.1及び図3.2に、それぞれ移動式プロ－ブ模型全体と

同模型の取付け状況を示す。 

図3.1に示す移動式プロ－ブ模型の主な構成品は、①ピ

ト－プロ－ブ・ア－ム部、②トラバ－ス装置及び③チャン

バである。 

①ピト－プロ－ブ・ア－ム部 

ピト－プロ－ブ・ア－ム部の製作にあたっては、JAXA

第２遷音速風洞(２次元風洞)で使用されたピト－プロ－

ブ模型と文献3)を参考とした。本プロ－ブは、径の異なっ

たSUS製パイプをロウ付けにより継ぎ合わせたもので、長

さが80mmである。プロ－ブの先端は、φ0.8mmのパイプを

成形し、幅1.2mm×厚さ0.5mmの平たい形状とした。また、

プロ－ブのストロ－クは、測定部下壁面から150mmである。 

ア－ムの長さは全長350mmである。また、その断面は前

縁が5mmの半円で、幅20mm×厚さ10mmである。ア－ム通過

用穴とア－ム間には、ア－ムの動作性を高めるための約

0.5mmの隙間がある。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 図 2 測定部内におけるピト－圧(Ｐ02)分布及び壁圧(Ｐ∞)の計測位置(単位：mm) 
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図 3.1 移動式プロ－ブ模型全体(単位：mm) 

φ400mm
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0
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トラバ－ス装置 

チャンバ 

気流面 

測定部閉止蓋 

気流 

Ａ部詳細図：プロ－ブ先端 
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ピト－プロ－ブ 
＜プロ－ブ(SUS 管)の構成＞ 
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表 1  トラバ－ス装置の仕様 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

②トラバ－ス装置 

 トラバ－ス装置には、ステッピングモ－タを駆動源とす

るシグマ光機製の「高剛性・精密型(X)軸ステ－ジ(型式： 

SGSP26-200X)」を使用した。動作の制御は、専用コント

ロ－ラ(型式：Mark-102)を介して市販のパソコン(PC)に

より行った。表 1にトラバ－ス装置の仕様を示す。 

③チャンバ 

図3.3に、測定部シュリ－レン窓部に取付けたチャン 

バ外観写真を示す。上記①で述べたようにア－ム通過用穴

とア－ム間には隙間があるので、測定部の気密を保つため

に外径400mm×長さ500mmのチャンバを設けた。通風中はチ

ャンバ内の圧力がア－ム通過用穴付近の壁圧(Ｐw)と同 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

程度になるように、以下の操作を行った。 

1)通風直前に真空ポンプでチャンバの排気を行い、チャ

ンバ圧を通風時の壁圧程度まで下げる。 

2)通風開始後は真空ポンプを停止し、シュリ－レン窓中

心より下流へ720mmの位置における側壁の壁圧を、ホ

－スを用いてチャンバ内に供給する。 

 移動式プロ－ブ模型によるピト－圧分布計測は、図2に

示す測定部中心の下壁付近(計測位置Ａ2)及び西壁付近

(計測位置Ｂ)で実施した。また、各主要マッハ数（Ｍ∞=1.4、

2.0、3.0及び4.0)における境界層全域のピト－圧分布デ－

タ取得には、平均で4回の通風(ブロ－)を要した。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

型式／メ－カ SGSP26-200(X)／シグマ光機製 

移動量 200［mm］ 

モ－タ 5 相ステッピングモ－タ 

テ－ブルサイズ 80×80［mm］ 

精密ボ－ルネジ径／リ－ド φ8［mm］、2［mm］リ－ド 

位置決め精度 約 0.02［mm］以下 

最大移動量 200［mm］ 

耐荷重 12［kg］ 

質量 2.5［kg］ 

図 3.2 移動式プロ－ブ模型取付け状況 

    (測定部中心部下壁：計測位置 A2) 

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発資料 JAXA-RM-08-011 
 
6

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(2)櫛形プロ－ブ模型 

 図4.1及び図4.2に、15列のH120及びH150櫛形プロ－ブ模

型の外観及び寸法を示す。また、図4.3には、H120櫛形プ

ロ－ブ模型の測定部下壁入口（計測位置Ｃ）における取付

け状況を示す。 

 H120及びH150櫛形プロ－ブ模型の違いは、図に示すよう 

に測定部下壁面よりの計測範囲(120mm/150mm)と、プロ－ 

ブの配置(間隔)が異なることである。プロ－ブの寸法は、 

外径1.0mm×内径0.5mm×長さ10mm、また、その材質はSUS

製である。プロ－ブの間隔は一定でなく、3,5,10及び15mm

の組み合わせで、測定部下壁面側が狭い。なお、櫛形プロ

－ブ模型の取付け面には、プロ－ブが測定部気流方向(X

軸)と平行になるように、測定部下壁の境界層補正勾配と

は反対の5/1,000の逆勾配を付けた。 

 

３.３ 計測装置  

計測系統図と圧力センサ－の性能表を、図5及び表2に示

す。 

 

 

 

 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

移動式プロ－ブ模型によるピト－圧(Ｐ02)計測、図2の

ａ1～ａ3及びｂ1～ｂ3の壁圧計測、及び図3.1のチャンバ

内圧力の計測は、風洞計測システム4)を使用した。これら

の計測における圧力センサ－には、スキャニバルブ社製

PDCR23D(差圧型)を使用した。圧力レンジについては、図5

及び表2に示すように15psi及び50psiを使用した。   

なお、計測位置s1～s3の風洞代表マッハ数計算用壁圧  

(Ｐ∞)の取得は、風洞常設のMKS製バラトロン(絶対圧タ

イプ、圧力レンジ；133kPa)で行われている。 

櫛形プロ－ブ模型によるピト－圧計測は、スキャニバル

ブ社製のZOC HyScan 2000システム5)を用いて実施した。

圧力センサ－には、ZOC33 EPSモジュ－ル(圧力レンジ；

50psi、ポ－ト数；64個)を用いた。 

 

 

 

 

 

図 3.3 チャンバ外観写真(図 3.1 のＢ矢視写真) 

チャンバ 
シュリ－レン窓枠 

測定部下流側壁圧(Ｐw) 
供給用ホ－ス 

ピト－圧(Ｐ02)計測用 

チュ－ブ 

電磁弁 

圧力センサ－用電線 

圧力センサ－用電線 

【測定部西壁外側】 

真空ポンプ 

吸込みホ－ス 
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図 4.1 15 列-H120 櫛形プロ－ブ模型の寸法及び外観 

図 4.2 15 列-H150 櫛形プロ－ブ模型の寸法及び外観 
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図 4.3 15 列-H120 櫛形プロ－ブ模型取付け状況 

       (測定部入口下壁：計測位置Ｃ) 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

【 ZOC 計測系 】

ＰＣ 
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ｺﾝﾄﾛ-ﾗ 

15ch 
トリガ制御用ＰＣ

15ch 

圧力センサ－：ZOC モジュ－ル

50psi 

【 風洞計測装置系 】 

壁圧 1 

壁圧 2 

壁圧 3 

圧力センサ－：PDCR

1ch 

移動式プロ－ブ模型 
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端

子
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X

図 5 計測系統図 
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型式 メ－カ レンジ[psi] 精度 基準圧

PDCR23D スキャニバルブ社製 ±15，±50 ±0.06% B．S．L． 大気圧

ZOC33
EPSモジュ－ル

〃 ±50 ±0.08% F．S． 〃

表 2  圧力センサ－性能表  
 
 
 
 
 
 
 

４．計測結果 

４.１ ピト－圧(Ｐ02)分布 

４.１.１ 主要マッハ数における各計測位置の 

結果 

図6から図8には、主要マッハ数Ｍ∞=1.4、2.0、3.0及び

4.0において、測定部中心下壁側の計測位置Ａ2、測定部  

入口下壁側の計測位置Ｃ及び測定部中心西壁側の計測  

位置Ｂで取得したピト－圧(Ｐ02)分布を示す。また、図中

にはCFDによるピト－圧分布の解析結果も示す。 

測定部入口下壁側の計測位置Ｃには、移動式プロ－ブ模

型の取付けが困難であったため、H120櫛形プロ－ブ模型を

用いた。 

移動式プロ－ブ模型によるピト－圧分布の計測点(y,z： 

壁面よりの距離)は、H120櫛形プロ－ブ模型の計測点(y,z： 

各プロ－ブの壁面よりの距離)に一致させた。また、境界

層外縁付近については、細かな間隔とした。 

全体的に試験で取得したピト－圧分布は、Ｍ∞=1.4では

弓状であるが、マッハ数が増加すると徐々に直線的となり、

Ｍ∞=4.0ではほぼ直線または西壁側の場合のように反弓状

となる。Ｍ∞=3.0及び4.0のピト－圧分布は、圧縮性の影響

を強く受けていると考える。 

 

４.１.２ 櫛形プロ－ブ模型による干渉 

図7.1の測定部入口下壁側の計測位置ＣにおけるＭ∞

=1.4のピト－圧(Ｐ02)分布には、下壁面よりz=60mmの境界

層外縁付近に膨らみがある。これと類似した膨らみは、図

6.1の測定部中心下壁側の計測位置Ａ2において、H120櫛形

プロ－ブ模型を用いて計測したデ－タにも見られる。しか

し、同計測位置で移動式プロ－ブ模型を用いて計測した際

には、この現象が見られないので、H120櫛形プロ－ブ模型

自身の影響(模型による干渉)と考える。 

図7.1に示す干渉領域の拡大図には、移動式プロ－ブ模

型で取得したデ－タとの比較を示す。この図より、H120

櫛形プロ－ブ模型で取得したデ－タが干渉を受けている

領域は、境界層外縁の内側付近である。 

 

４.１.３ ノズル形状変更による影響 

平成17年に、マッハ数Ｍ∞=1.4及び2.0のノズル形状を 

わずかに変更した。図6.1から6.4に示すH120櫛形プロ－ブ  

 

 

 

 

 

 

 

 

模型のピト－圧(Ｐ02)デ－タは、このノズル形状変更後の

平成18年に取得したものである。Ｍ∞=1.4、2.0、3.0及び

4.0の各マッハ数において、移動式プロ－ブ模型と櫛形プ

ロ－ブ模型で取得したピト－圧分布は、全体的にほぼ一致

している。この結果より、ノズル形状変更による境界層へ

の影響は殆どないと考える。 

 

４.１.４ CFD 解析デ－タとの比較 
図 6から図 8に示す CFD 解析デ－タは、３次元圧縮性

NS 解析コ－ドで求めた結果を、近似曲線で補間したもの

である。 

CFD解析は、全長9.5mの本超音速風洞ノズル・測定部内

(可変ノズル部の長さ：7.7m、測定部の長さ：1.8m)主流域

の解析6), 7)を目的としたものである。使用した乱流モデル

は、q-ω二方程式モデルである。q 及びωの定義は、以下

の通りである。 

 ・q：乱れ速度（乱流エネルギ kに対して q=k^1/2） 

・ω：単位エネルギ当たりの散逸率（散逸率εに対し

てω=ε/k） 

なお、主流域(非粘性域)の解析結果が試験結果と良く一致

していることは、すでに報告 8) , 9)されている。 

図6.1から図6.4の測定部中心の下壁側において、CFD解

析デ－タと試験デ－タを比較した場合、Ｍ∞=1.4では壁近

傍より30mm位までは違いが見られるが、それ以降の40mm

より120mmの区間では良く一致する。しかし、マッハ数が

増加するに伴い壁近傍の不一致領域は上方に広がり、Ｍ∞

=4.0では殆ど一致を見ない。また、図7.1から図7.4の測定

部入口の下壁側について比較した場合にも、同部中心の下

壁側と同様な傾向を示した。Ｍ∞=1.4の模型による干渉領

域を除けば、Ｍ∞=1.4及び2.0では、壁面側で多少異なる程

度である。しかし、Ｍ∞=3.0及び4.0では、境界層より外側

の領域のみ一致している。一方、図8.1から図8.4の測定部

中心の西壁側における比較では、上記の下壁側の傾向と同

様に、マッハ数の小さい場合は比較的一致しているが、マ

ッハ数の大きい場合は一致しなくなる。 

このように主流領域の高精度解析を目的としたCFD解

析では、境界層内部のピト－圧(Ｐ02)分布を十分に模擬し

ていないことが分かった。この原因は、使用した乱流モデ

ルの境界層プロファイル予測精度によるものと考える。 
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図 6.1 測定部中心下壁側のピト－圧(P02)分布 

(Ｍ∞=1.4、計測位置:Ａ2) 
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図 6.2 測定部中心下壁側のピト－圧(P02)分布 

(Ｍ∞=2.0、計測位置:Ａ2) 

図 6.3 測定部中心下壁側のピト－圧(P02)分布 

(Ｍ∞=3.0、計測位置:Ａ2) 

図 6.4 測定部中心下壁側のピト－圧(P02)分布 

(Ｍ∞=4.0、計測位置:Ａ2) 
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図 7.2 測定部入口下壁側のピト－圧(P02)分布

      (Ｍ∞=2.0、計測位置:Ｃ) 
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図 7.3 測定部入口下壁側のピト－圧(P02)分布

      (Ｍ∞=3.0、計測位置:Ｃ) 
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図 7.4 測定部入口下壁側のピト－圧(P02)分布

      (Ｍ∞=4.0、計測位置:Ｃ) 

図 8.1 測定部中心西壁側のピト－圧(P02)分布 

       (Ｍ∞=1.4、計測位置:Ｂ) 

図 8.2 測定部中心西壁側のピト－圧(P02)分布 

       (Ｍ∞=2.0、計測位置:Ｂ) 
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４.１.５ 東西方向における２次元性 

図9に示すように測定部中心下壁側、すなわち気流方向

の中心X=0において、2個の櫛形プロ－ブ模型を用い東西方

向におけるピト－圧(Ｐ02)分布の２次元性を調べた。2個

の櫛形プロ－ブ模型の取付け位置は、東西方向の中心Y=0

に対して、それぞれ東西へ130mmの位置(計測位置Ａ1及び

Ａ3)である。各計測位置で使用した模型は、東側の計測位

置Ａ1：H150櫛形プロ－ブ模型、西側の計測位置Ａ3：H120

櫛形プロ－ブ模型である。 

図10.1から図10.6に、東西方向におけるピト－圧分布の

比較を示す。図に示すマッハ数Ｍ∞=1.4、2.0、3.0及び4.0

については、東西方向の中心(Y=0)の計測位置Ａ2のデ－

タも加えて比較した。また、Ｍ∞=2.5及び3.5については、

計測位置Ａ1とＡ3のみの比較である。デ－タの無次元化に

使用した基準値「Ｐ02,e」は、計測位置3カ所(Ａ1,Ａ2,   

Ａ3)の比較では、図中の計測位置Ａ2のピト－圧デ－タと

した。また、計測位置2カ所(Ａ1,Ａ3)の比較では、図中の

計測位置Ａ1のピト－圧デ－タとした。「Ｐ02,e」の下壁

面よりの距離(z)は、Ｍ∞=1.4より2.5ではz=80mm、Ｍ∞=3.0

より4.0ではz=90mmである。 

図に示す計測位置 2カ所及び 3カ所の比較において、そ

れぞれのピト－圧分布は良く一致している。従って、Ｍ∞

=1.4、2.0、2.5、3.0、3.5 及び 4.0 のいずれのマッハ数

においても、東西方向の２次元性は良好であると言える。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

４.２ 境界層内部の速度分布 

４.２.１ 乱流境界層の速度分布特性との比較 

試験で取得したピト－圧(Ｐ02)デ－タより、境界層速度

分布を求め、乱流境界層の1/7乗則速度分布10)と比較した。 

図11.1及び図11.2に、測定部中心の下壁付近(計測位置

Ａ2)及び西壁付近(計測位置Ｂ)の境界層速度分布を速度

比(流速比)で示す。これらの図の中には、平板上における

乱流境界層の1/7乗則速度分布を示した。 

 流速比は、以下の(1)及び(2)の手順で求めた11)。 

(1)移動式プロ－ブ模型で取得したピト－圧(Ｐ02)と静圧

(Ｐ∞)として測定した壁圧より、下記の(1.1)及び(1.2)

式を用いて境界層マッハ数分布を求める。 

 

 1≦① ∞M  の場合 

 

                      (１．１) 

 

 

1＞② ∞M  の場合 

 

 

 

                                            (１．２) 

 

図 8.3 測定部中心西壁側のピト－圧(P02)分布 

       (Ｍ∞=3.0、計測位置:Ｂ) 

図 8.4 測定部中心西壁側のピト－圧(P02)分布 

       (Ｍ∞=4.0、計測位置:Ｂ) 
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(2)境界層内の温度が一定且つ境界層外縁の淀み点温度に

一致するものと仮定して、下記の(1.3)式より流速比を

求める。 

   

 

(１．３) 

                                          

 

縦軸の正規化に用いた境界層厚さ12), 13) (西壁側:δy、

下壁側:δz)は、壁面から主流域に向かって、流速(u)が境

界層外縁の流速(ue)の99%に達する位置までの距離(西壁

側：y、下壁側：z)とした。壁圧については、下壁側では

計測位置ａ1とａ3の平均値を、西壁側では計測位置b1とb3

の平均値を使用した。 

図11.1に示す気流方向に対して5/1,000の開き角を持つ

下壁側においては、Ｍ∞=1.4、2.0、3.0、及び4.0の主要マ

ッハ数の各速度分布は、全体的にほぼ一致している。また、

それらの速度分布を1/7乗則速度分布と比較すると、壁面

からの距離(z)と境界層厚さ(δz)の比ｚ/δz=0.4以下で

はやや大きめであるが、その他の部分では良く一致してい

る。 

 図11.2に示す気流方向に対して平行な(開き角を持たな

い)西壁側においては、Ｍ∞=1.4及び2.0の速度分布は上記

の下壁側の場合と殆ど同じように、ほぼ一致し且つ1/7乗

則速度分布に対しても同様な傾向を示す。また、Ｍ∞=3.0

及び4.0の速度分布は、Ｍ∞=1.4及び2.0に一致しないが、 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

1/7乗則速度分布に対しては、全体的にほぼ一致する。 

以上より、境界層は十分に乱流に発達していることが分

かった。 

 

４.２.２ 境界層厚さ 

 図 12 に、上記で求めた主要マッハ数Ｍ∞=1.4、2.0、3.0、

及び 4.0 の境界層厚さ(δ)を示す。測定部中心の下壁側及

び西壁側における境界層厚さは、主要マッハ数Ｍ∞=1.4 か

ら 4.0 において 40mm＜δ＜70mm である。 

下壁の境界層厚さは、マッハ数の増加と共にほぼ直線的

に増加している。これに対して西壁側では、Ｍ∞=1.4 及び

4.0 において、下壁側の厚さとほぼ一致しているが、Ｍ∞

=2.0 及び 3.0 では 10mm 程度薄い。 

 

４.２.３ 主流範囲 

前項で求めた境界層厚さを用いて、測定部中心(原点: 

O)より下壁／西壁方向の主流範囲を確定した。それらの

結果を表 3 に示す。主要マッハ数Ｍ∞=1.4、2.0、3.0、及

び 4.0 において、測定部中心より下壁(Ｍv)／西壁(Ｍh)方

向における主流範囲は、各々425mm＜Ｍv＜450mm及び435mm

≦Ｍh＜460mm である。なお、測定部中心より下壁面までの

寸法は 495mm、また、西壁面までの寸法は 500mm である。 

測定部中心(原点:O)より上壁／東壁方向の主流範囲は、

気流の対称性(上下方向)及び２次元性（東西方向）が良好

であることから、上記で確定した下壁側及び西壁方向の主

流範囲に、各々ほぼ一致すると考える。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 図 9 H120 及び H150 櫛形プロ－ブ模型の取付け状況 

(測定部下壁気流方向の中心：X=0) 
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図 10.1 測定部中心下壁側の２次元性確認 

        (Ｍ∞=1.4、計測位置：A1, A2, A3) 

 

図 10.2 測定部中心下壁側の２次元性確認 

        (Ｍ∞=2.0、計測位置：A1, A2, A3) 
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図 10.3 測定部中心下壁側の２次元性確認 

     (Ｍ∞=2.5、計測位置：A1, A3) 

 

図 10.4 測定部中心下壁側の２次元性確認 

        (Ｍ∞=3.0、計測位置：A1, A2, A3) 
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図 10.5 測定部中心下壁側の２次元性確認 

     (Ｍ∞=3.5、計測位置：A1, A3) 

 

図 10.6 測定部中心下壁側の２次元性確認 

        (Ｍ∞=4.0、計測位置：A1, A2, A3) 
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図 11.1 測定部中心下壁側の境界層速度分布 

      （計測位置：Ａ2) 
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図 12 測定部中心の下壁側及び西壁側の境界層厚さ 

(計測位置：Ａ2、Ｂ) 
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図 11.2 測定部中心西壁側の境界層速度分布 

      （計測位置：Ｂ) 
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表 3  測定部中心(原点:O)より下壁方向及び西壁方向の主流範囲(単位：mm) 

※δy ,δz ：西壁側及び下壁側の境界層厚さ 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

５．まとめ 

 JAXA吹出式１ｍ×１ｍ超音速風洞の主要マッハ数Ｍ∞

=1.4、2.0、3.0及び4.0において、測定部中心(測定部出口

より1,000mm上流)の上下(鉛直)／東西(水平)方向におけ

る主流範囲を確定するため、境界層厚さ計測を実施した。

境界層厚さは、ピト－圧(Ｐ02)分布計測試験を行い求めた。

ピト－圧の計測箇所は、測定部における気流の対称性(上

下方向)及び２次元性(東西方向)が良好であるので、下壁

／西壁の片側とした。 

境界層厚さ計測の結果より、以下の結論を得た。 

(1)CFD解析において、境界層内部の模擬が満足できるも

のではなくとも、主流については十分な精度で模擬でき

ることが分かった。 

(2)下壁の境界層内ピト－圧分布の２次元性は、良好であ

る。 

(3)下壁側及び西壁側における境界層は、乱流境界層であ

ることが分かった。 

(4)下壁側及び西壁側における境界層厚さ(δ)は、40mm＜

δ＜70mmである。この結果より、測定部中心(原点:O)

より下壁方向(Ｍv)及び西壁方向(Ｍh)の主流範囲は、

各々425mm＜Ｍv＜450mm及び 435mm≦Ｍh＜460mmである。 
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マッハ数 
(Ｍ∞) 

下壁方向の主流範囲(Ｍv) 

Ｍv=495-δz 

西壁方向の主流範囲(Ｍh) 

Ｍh=500-δy 

1.4 447 452 

2.0 442 457 

3.0 433 449 

4.0 426 435 
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