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ABSTRACTABSTRACT
　　A gas supply device was constructed to supply the reaction control nozzle of the Japanese spaceA gas supply device was constructed to supply the reaction control nozzle of the Japanese space
shuttle model, HOPE, with nitrogen gas at an arbitrary pressure. The variation of the suppliedshuttle model, HOPE, with nitrogen gas at an arbitrary pressure. The variation of the supplied

gas pressure is controlled up to 5 MPa manually or electrically by imposing a control voltage.gas pressure is controlled up to 5 MPa manually or electrically by imposing a control voltage.
The variation of the instantaneous temperature, the pressure and the flow rate of the suppliedThe variation of the instantaneous temperature, the pressure and the flow rate of the supplied

gas are recorded to evaluate the control performance of the device. The supplied gas pressuregas are recorded to evaluate the control performance of the device. The supplied gas pressure
is controlled to a constant value within 1 second, while the temperature varied greatly over 5is controlled to a constant value within 1 second, while the temperature varied greatly over 5

seconds. To measure the thrust of the reaction gas jet a test stand without interaction by theseconds. To measure the thrust of the reaction gas jet a test stand without interaction by the
supplied high pressure gas through the piping was devised. The thrust of supersonic jet nozzlessupplied high pressure gas through the piping was devised. The thrust of supersonic jet nozzles

for jet Mach number 2.5, 3.0, 3.5 and 4.0 showed almost the same values as theoretically pre-for jet Mach number 2.5, 3.0, 3.5 and 4.0 showed almost the same values as theoretically pre-
dicted.dicted.

K e y w o r d sK e y w o r d s  : HOPE, Reaction Control System, Reentry, Space Shuttle, Pressure Control : HOPE, Reaction Control System, Reentry, Space Shuttle, Pressure Control

概　　　要概　　　要
　無人宇宙往還機　無人宇宙往還機 HOPEHOPE（Ｈ（Ｈ -- ⅡⅡ Orbiting Plane Orbiting Plane））が地球大気に再突入する場合にガスジェットによる姿が地球大気に再突入する場合にガスジェットによる姿

勢制御を行う。勢制御を行う。この時ガスジェットの推力やそれによるモーメント以外に，この時ガスジェットの推力やそれによるモーメント以外に，他方向の力やモーメントにも他方向の力やモーメントにも

影響を与える。影響を与える。これらの空力干渉を１ｍ×１ｍ超音速風洞試験で調べるために，これらの空力干渉を１ｍ×１ｍ超音速風洞試験で調べるために，ガスジェット供給装置とガスジェット供給装置と

超音速ノズル推力測定装置を製作した。超音速ノズル推力測定装置を製作した。またそれらの性能を試験した。またそれらの性能を試験した。ガスジェット供給装置は約５ガスジェット供給装置は約５MPaMPa
まで安定した圧力で窒素ガスを供給できた。まで安定した圧力で窒素ガスを供給できた。この装置では，この装置では，１から５１から５ voltvolt の制御電圧を印加することによの制御電圧を印加することによ

り圧力制御ができる。り圧力制御ができる。また超音速ノズル推力測定装置を用いて，また超音速ノズル推力測定装置を用いて，マッハ数マッハ数 MMjj  ＝＝ 2.52.5，，3.03.0，，3.53.5 及び及び 4.04.0 のの

各超音速ノズル模型の推力を測定した結果，各超音速ノズル模型の推力を測定した結果，測定値と理論値は良く一致した。測定値と理論値は良く一致した。

　＊　平成９年３月　＊　平成９年３月 1212 日受付日受付（（received 12 March 1997received 12 March 1997））
＊１　空気力学部＊１　空気力学部（（Aerodynamics DivisionAerodynamics Division））
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１．１．まえがきまえがき

　将来，　将来，宇宙ステーションと地球を結ぶ輸送手段とし宇宙ステーションと地球を結ぶ輸送手段とし

て，て，日本では無人の有翼宇宙往還機日本では無人の有翼宇宙往還機HOPEHOPEの開発を計画の開発を計画

している。している。HOPEHOPEは地球大気への再突入時に大迎角をとは地球大気への再突入時に大迎角をと

るため，るため，特に横方向の制御能力がなくなり，特に横方向の制御能力がなくなり，それに替わそれに替わ

る制御方法としてガスを噴射するる制御方法としてガスを噴射する RCSRCS（（Reaction Con-Reaction Con-
trol Systemtrol System））を採用するを採用する 1)1)。。この場合ガスジェットが再この場合ガスジェットが再

突入飛行体の流れ場と干渉を起こし，突入飛行体の流れ場と干渉を起こし，必要とする方向以必要とする方向以

外の方向に空気力が作用する場合がある外の方向に空気力が作用する場合がある 22 －－ 5)5)。。従って，従って，

この干渉を風洞実験であらかじめ予測することが必要でこの干渉を風洞実験であらかじめ予測することが必要で

ある。ある。HOPEHOPEの場合，の場合，RCSRCSによる姿勢制御を極超音速領による姿勢制御を極超音速領

域だけでなく超音速領域でも使用する予定である。域だけでなく超音速領域でも使用する予定である。

　航空宇宙技術研究所の１ｍ×１ｍ超音速風洞におい　航空宇宙技術研究所の１ｍ×１ｍ超音速風洞におい

て，て，HOPEHOPEのの RCSRCSガスジェット干渉試験を行うために，ガスジェット干渉試験を行うために，

ガスジェット供給装置を製作した。ガスジェット供給装置を製作した。またガスジェット噴またガスジェット噴

射用の超音速ノズル模型の推力を測定するため，射用の超音速ノズル模型の推力を測定するため，超音速超音速

ノズル推力測定装置も合わせて製作した。ノズル推力測定装置も合わせて製作した。これらの装置これらの装置

の性能及び実際の使用例について報告する。の性能及び実際の使用例について報告する。

　ガスジェット供給装置のガス源は，　ガスジェット供給装置のガス源は，連結したガスボン連結したガスボン

ベベ（圧力（圧力 14.8MPa14.8MPa，，容積容積 4747 ／本）／本）に充填されている窒に充填されている窒

素を基本ガスとしている。素を基本ガスとしている。ガスの調圧は，ガスの調圧は，手動式減圧弁手動式減圧弁

または電子式減圧弁のどちらかを選択して行うことがでまたは電子式減圧弁のどちらかを選択して行うことがで

きる。きる。使用調圧範囲は使用調圧範囲は 0.450.45～～ 6.1MPa6.1MPa，，配管系の口径は配管系の口径は

33 ／／ 44 インチである。インチである。また超音速ノズル推力測定装置のまた超音速ノズル推力測定装置の

推力測定には，推力測定には，ひずみゲージ式荷重変換器ひずみゲージ式荷重変換器（ロードセル）（ロードセル）

を使用している。を使用している。

２．２．ガスジェット供給装置ガスジェット供給装置

　２．　２．１　ガスジェット供給装置の設計概念１　ガスジェット供給装置の設計概念

　ガスジェット供給装置の設計は，　ガスジェット供給装置の設計は，特に下記の特に下記の (1)(1) からから

(3)(3) を考慮して行った。を考慮して行った。

( 1 )( 1 ) 航空宇宙技術研究所の１ｍ×１ｍ超音速風洞で航空宇宙技術研究所の１ｍ×１ｍ超音速風洞で

06HOPE06HOPE－－DADA（（2.52.5％）％）模型後部に，模型後部に，先に提案され先に提案され

たた 1200N1200N ヨースラスタヨースラスタ 6)6) ノズル出口縮尺径ノズル出口縮尺径 2.52.5％％

（（5mm5mm））の超音速ノズル模型を取付け，の超音速ノズル模型を取付け，RCSRCS ガスジガスジ

ェット干渉試験が行えること。ェット干渉試験が行えること。

(2)(2) 通風時，通風時，特に主流マッハ数特に主流マッハ数 MM∞∞＝３～４において，＝３～４において，

超音速流ノズル模型のマッハ数超音速流ノズル模型のマッハ数 MMjj  ＝４の性能が確＝４の性能が確

保できること。保できること。

( 3 )( 3 ) ガス源には，ガス源には，市販の高圧ガスボンベ市販の高圧ガスボンベ（圧力（圧力

14.8MPa14.8MPa，，容積容積 4747 ／／本）本）に充填されている窒素ガに充填されている窒素ガ

スを使用できること。スを使用できること。

　２．　２．２　構成２　構成

　ガスジェット供給装置を図１に示す。　ガスジェット供給装置を図１に示す。これらはこれらは (1)(1) ガガ
スボンベスタンド，スボンベスタンド，(2)(2)ガス圧力制御盤及び，ガス圧力制御盤及び，(3)(3)ガス供ガス供

給配管系の３つの要素から構成される。給配管系の３つの要素から構成される。

　　(1)(1) ガスボンベスタンドガスボンベスタンド

　ガスボンベスタンドには，　ガスボンベスタンドには，容積容積 4747 のガスボンベのガスボンベ（圧（圧

力力 14.8MPa14.8MPa））を５本収容できる。を５本収容できる。ガスボンベは，ガスボンベは，ガスジガスジ

ェット用として４本，ェット用として４本，(2)(2) のガス圧力制御盤の電子式減のガス圧力制御盤の電子式減

圧弁の作動ガス用として１本を使用する。圧弁の作動ガス用として１本を使用する。ガスジェットガスジェット

用のガスは，用のガスは，ガスボンベから出た後マニホールドに集めガスボンベから出た後マニホールドに集め

られ，られ，フレキシブルホースを経由してフレキシブルホースを経由して (2)(2) のガス圧力制のガス圧力制

御盤へ送られる。御盤へ送られる。これらガス配管の口径は基本的にこれらガス配管の口径は基本的に 33 ／／

44 インチである。インチである。

　ガスボンベスタンドの本体は，　ガスボンベスタンドの本体は，ステンレス製のアングステンレス製のアング

図１　ガスジェット供給装置と超音速風洞に取付けた図１　ガスジェット供給装置と超音速風洞に取付けた 06HOPE06HOPE 模型への配管模型への配管
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ル材ル材（（40mm40mm ×× 40mm40mm ×× 55ttmmmm））と板で組み立てられおと板で組み立てられお

り，り，その寸法は幅その寸法は幅 1500mm1500mm ×奥行き×奥行き 450mm450mm ×高さ×高さ

1650mm1650mm である。である。

　　(2)(2) ガス圧力制御盤ガス圧力制御盤

　ガス圧力制御盤は，　ガス圧力制御盤は，ガスボンベスタンドから供給されガスボンベスタンドから供給され

た高圧ガスた高圧ガス（１次圧力（１次圧力：：PP 1 1））を調圧を調圧（２次圧力（２次圧力：：PP 2 2））

して，して，超音速ノズル模型へ送り出す装置である。超音速ノズル模型へ送り出す装置である。１次圧１次圧

の設計圧力は最大の設計圧力は最大 14.8MPa14.8MPaであり，であり，調圧可能な範囲調圧可能な範囲（（PP

22））はは 0.450.45 ～～ 6.1MPa6.1MPa である。である。また制御盤内の配管系はまた制御盤内の配管系は

基本的に口径基本的に口径33／／44インチのステンレス管で行っている。インチのステンレス管で行っている。

この装置には，この装置には，手動式減圧弁と電圧によって制御を行う手動式減圧弁と電圧によって制御を行う

電子式減圧弁の２系統の制御装置が設置されている。電子式減圧弁の２系統の制御装置が設置されている。

　ガス圧力制御盤の主な寸法　ガス圧力制御盤の主な寸法・・構成を図２に示す。構成を図２に示す。ガスガス

圧力制御盤の寸法は，圧力制御盤の寸法は，幅幅 1500mm1500mm ×奥行き×奥行き 800mm800mm ×高×高

ささ 1500mm1500mmである。である。また同盤の下部にはストッパ付の車また同盤の下部にはストッパ付の車

輪がついているので移動が可能である。輪がついているので移動が可能である。図３にガスボン図３にガスボン

ベスタンドとガス圧力制御盤を示す。ベスタンドとガス圧力制御盤を示す。

　ガスボンベスタンドから供給された１次圧力のガス　ガスボンベスタンドから供給された１次圧力のガス

は，は，最初に入口で圧力最初に入口で圧力（（PP 1 1））を検出される。を検出される。圧力の検出圧力の検出

には，には，ガス圧力制御盤に表示されるブルドン管タイプのガス圧力制御盤に表示されるブルドン管タイプの

圧力計圧力計（（24.6MPa24.6MPa，，長野計器製）長野計器製）と，と，データ取得を目的データ取得を目的

とするトランスミッタタイプの圧力計とするトランスミッタタイプの圧力計（（20.1MPa20.1MPa，，精度精度

図３　ガスボンベスタンドとガス圧力制御盤図３　ガスボンベスタンドとガス圧力制御盤

図２　ガス圧力制御盤図２　ガス圧力制御盤（単位（単位：：mmmm））
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0.250.25％％FSFS，，長野計器製）長野計器製）の２台を使用している。の２台を使用している。１次圧１次圧

力のガスは減圧弁で調圧され２次圧力のガスとして出口力のガスは減圧弁で調圧され２次圧力のガスとして出口

から送り出される。から送り出される。ガスの調圧には，ガスの調圧には，手動式減圧弁また手動式減圧弁また

は電子式減圧弁を選択して使用できる。は電子式減圧弁を選択して使用できる。手動式減圧弁手動式減圧弁

（（CCvv  ＝＝ 22））を使用した場合，を使用した場合，調圧可能な範囲は調圧可能な範囲は 0.450.45 ～～

6.1MPa6.1MPa である。である。電子式減圧弁電子式減圧弁（（CCvv  ＝＝ 22））を使用した場を使用した場

合には，合には，１次圧力のガスを制御電圧１次圧力のガスを制御電圧11～～5volt5voltに対応したに対応した

圧力に調圧圧力に調圧（２次圧力）（２次圧力）することができる。することができる。また電子式また電子式

減圧弁を使用した場合は，減圧弁を使用した場合は，予めプログラムした電圧を与予めプログラムした電圧を与

えることによってシーケンシャルに設定圧力を変化させえることによってシーケンシャルに設定圧力を変化させ

ることができる。ることができる。調圧可能な公称値は調圧可能な公称値は 0.10.1 ～～ 7.1MPa7.1MPa でで

ある。ある。減圧弁で調圧されたガスは流量計の上流部で圧力減圧弁で調圧されたガスは流量計の上流部で圧力

（（PPQQ  ））と温度と温度（（TTQQ  ））が測定される。が測定される。ここで使用していここで使用してい

る圧力センサーは絶対圧タイプの圧力トランスミッタる圧力センサーは絶対圧タイプの圧力トランスミッタ

（０～６（０～６MPaMPa：：±± 0.10.1％％FSFS，，DRUCKDRUCK製）製）である。である。温度セ温度セ

ンサーには先端接地形のＫ熱電対ンサーには先端接地形のＫ熱電対（クロメル－アルメ（クロメル－アルメ

ル）ル）を使用している。を使用している。流量計は，流量計は，タービンタイプタービンタイプ（ドッ（ドッ

ドウル製）ドウル製）で口径で口径 33 ／／ 44 インチと１インチの２種類を用インチと１インチの２種類を用

意しており用途に応じて選択することができる。意しており用途に応じて選択することができる。流量計流量計

を経由したガスがガス圧力制御盤を出る前に入口同様を経由したガスがガス圧力制御盤を出る前に入口同様

に，に，ブルドン管タイプブルドン管タイプ（（14.8MPa14.8MPa，，長野計器製）長野計器製）とトラとトラ

ンスミッタタイプンスミッタタイプ（（10.1MPa10.1MPa，，精度精度 0.250.25％％FSFS，，長野計器長野計器

製）製）の２台の圧力計で出口圧力を検出する。の２台の圧力計で出口圧力を検出する。トランスミトランスミ

ッタタイプの圧力計の出力は電子式減圧弁のフィードバッタタイプの圧力計の出力は電子式減圧弁のフィードバ

ック信号として使用している。ック信号として使用している。ガス圧力制御盤の入口とガス圧力制御盤の入口と

出口には手動バルブを設けている。出口には手動バルブを設けている。出口には手動バルブ出口には手動バルブ

とは別の配管に電磁バルブを設けて，とは別の配管に電磁バルブを設けて，遠隔操作によりガ遠隔操作によりガ

スの瞬時供給スの瞬時供給・・停止が行えるようにしている。停止が行えるようにしている。

　なおガス圧力制御盤には超音速ノズル模型で検出され　なおガス圧力制御盤には超音速ノズル模型で検出され

る淀み圧る淀み圧（（PP00jj  ））及び淀み温度及び淀み温度（（TT00jj  ））の表示器も取り付の表示器も取り付

けられている。けられている。

　　(3)(3) ガス供給配管系ガス供給配管系

　図１に示すように，　図１に示すように，風洞外のガス圧力制御盤から風洞風洞外のガス圧力制御盤から風洞

内の模型後部にまでガスを導く方法としては，内の模型後部にまでガスを導く方法としては，以前に超以前に超

音速風洞で行ったフリーフライト試験での配管法を採用音速風洞で行ったフリーフライト試験での配管法を採用

している。している。また同試験で使用した一部の部品を改造してまた同試験で使用した一部の部品を改造して

本配管系で使用している。本配管系で使用している。配管の長さはガス圧力制御盤配管の長さはガス圧力制御盤

から超音速ノズルの接続部まで約から超音速ノズルの接続部まで約 14.5m14.5m である。である。配管配管

は，は，ガス圧力制御盤から風洞上部外壁ガス圧力制御盤から風洞上部外壁（ストラットの位（ストラットの位

置）置）まではフレキシブルホースで行う。まではフレキシブルホースで行う。風洞内部への配風洞内部への配

管導入は，管導入は，風洞壁の内部への引き込み孔に外径風洞壁の内部への引き込み孔に外径 60.5mm60.5mm
のステンレス管を挿入し，のステンレス管を挿入し，ストラットの後部に同管を固ストラットの後部に同管を固

定することによって行っている。定することによって行っている。この管の容量は大きいこの管の容量は大きい

ので脈動の整定に役立っているものと考えられる。ので脈動の整定に役立っているものと考えられる。従っ従っ

て模型迎角変化のためにストラットが上下に移動した場て模型迎角変化のためにストラットが上下に移動した場

合には同管も連動して上下に動く。合には同管も連動して上下に動く。同管の直後には遠隔同管の直後には遠隔

操作が可能な電磁弁が取付けてある。操作が可能な電磁弁が取付けてある。電磁弁からスティ電磁弁からスティ

ングポッド入口までの配管は外径ングポッド入口までの配管は外径 20mm20mm ステンレス管ステンレス管

で，で，そこから超音速ノズルの接続部までは外径そこから超音速ノズルの接続部までは外径 11.5mm11.5mm
のフレキシブルホースで行っている。のフレキシブルホースで行っている。配管の内径は，配管の内径は，ガガ

ス圧力制御盤出口からス圧力制御盤出口から 33 ／／ 44 インチインチ（（19mm19mm））のフレキのフレキ

シブルホースで始まり途中太くもなるが，シブルホースで始まり途中太くもなるが，超音速ノズル超音速ノズル

模型の接続部に接続されるフレキシブルホースの金具で模型の接続部に接続されるフレキシブルホースの金具で

は６は６ mmmm の太さになる。の太さになる。

　２．　２．３ガスジェット供給装置計測系３ガスジェット供給装置計測系

　図４にガスジェット供給装置計測系の概略図を示す。　図４にガスジェット供給装置計測系の概略図を示す。

データの取得と電磁弁のデータの取得と電磁弁のONON／／OFFOFF制御は，制御は，パーソナルパーソナル

コンピュータで計測装置を駆動して行った。コンピュータで計測装置を駆動して行った。計測計測・・制御制御

装置は装置は（（VXIVXIメインフレームメインフレーム；；HP-75000HP-75000））である。である。メイメイ

ンフレーム内にはスキャナーンフレーム内にはスキャナー（（16ch16ch），），AA ／／ DD 変換器及変換器及

びスイッチびスイッチ（Ｃ接点（Ｃ接点 16ch16ch））が装備されている。が装備されている。測定点数測定点数

は，は，ガス圧力制御盤内の圧力ガス圧力制御盤内の圧力（（PP 1 1，，PP 2 2，，PPQQ  ），），温度温度（（TTQQ

））及び流量及び流量（（QQ  ））と，と，風洞内の超音速ノズルの淀み圧風洞内の超音速ノズルの淀み圧（（PP

0 0 jj  ））と淀み温度と淀み温度（（TT 0  0 jj  ））及び風洞スタート信号の合計８及び風洞スタート信号の合計８

点である。点である。ONON／／OFFOFF制御を行なう電磁弁制御を行なう電磁弁（（EVEV；；AC100VAC100V））

は，は，ガス圧力制御盤内のガス圧力制御盤内のEV1EV1と風洞内のガス供給配管系と風洞内のガス供給配管系

のの EV2EV2 の２カ所に配置されている。の２カ所に配置されている。

　２．　２．４　ガスジェット供給装置の４　ガスジェット供給装置の 06HOPE06HOPE 模型での模型での

　　　　　使用例　　　　　使用例

　航空宇宙技術研究所の１ｍ×１ｍの超音速風洞におい　航空宇宙技術研究所の１ｍ×１ｍの超音速風洞におい

て，て，実際にこのガスジェット供給装置と実際にこのガスジェット供給装置と 06HOPE06HOPE 模型模型

（（19941994年型年型HOPEHOPE模型）模型）を用いてを用いてRCSRCSガスジェット干渉ガスジェット干渉

試験を行った。試験を行った。使用したガスの種類は窒素ガス使用したガスの種類は窒素ガス（（NN22））でで

ある。ある。窒素ガスの調圧は手動式減圧弁で行った。窒素ガスの調圧は手動式減圧弁で行った。

図４　ガスジェット供給装置系図４　ガスジェット供給装置系
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　図５に，　図５に，超音速風洞のスティング上に取付けた超音速風洞のスティング上に取付けた

06HOPE06HOPE－－DADA模型を示す。模型を示す。その後部に超音速ノズル模その後部に超音速ノズル模

型取付け用ブロック型取付け用ブロック（ノズルブロック）（ノズルブロック）が見える。が見える。このこの

超音速ノズル面は機体軸に垂直な横方向から下流側に超音速ノズル面は機体軸に垂直な横方向から下流側に1010
度傾いている。度傾いている。

　図６に，　図６に，06HOPE06HOPE模型の諸元とその後部に取付けたノ模型の諸元とその後部に取付けたノ

ズルブロックを示す。ズルブロックを示す。この力試験模型にはスティングにこの力試験模型にはスティングに

固定された６分力天秤が内装されており，固定された６分力天秤が内装されており，３方向の力と３方向の力と

モーメントを同時に測定できる。モーメントを同時に測定できる。天秤は模型内でスティ天秤は模型内でスティ

ングに取付けられている。ングに取付けられている。またノズルブロックは模型直またノズルブロックは模型直

後に，後に，模型とは３模型とは３mmmm程度離してスティング上に取付け程度離してスティング上に取付け

ている。ている。従ってノズルブロックへの高圧ガスの供給によ従ってノズルブロックへの高圧ガスの供給によ

図６　図６　06HOPE06HOPE －－ DADA 模型模型（（2.52.5％）％）とと RCSRCS ガスジェット干渉試験用ガスジェット干渉試験用

ノズルブロックの諸元ノズルブロックの諸元（単位（単位：：mmmm）　　　　　　　　　）　　　　　　　　　

図５　１ｍ×１ｍ超音速風洞のスティングに取付けた図５　１ｍ×１ｍ超音速風洞のスティングに取付けた 06HOPE06HOPE 模型　　模型　　

（模型後部に（模型後部に RCSRCS ガスジェット用超音速ノズル模型を設置）ガスジェット用超音速ノズル模型を設置）
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る干渉力は，る干渉力は，天秤に作用しない構造になっている。天秤に作用しない構造になっている。ただただ

し，し，RCSRCSガスジェットによる模型への空力干渉力は天秤ガスジェットによる模型への空力干渉力は天秤

に加算されて測定される。に加算されて測定される。ノズルブロックには上流に向ノズルブロックには上流に向

かって右側には直角横方向の超音速ノズル模型取付け口かって右側には直角横方向の超音速ノズル模型取付け口

が設けられている。が設けられている。また左側には模型の主軸に垂直方向また左側には模型の主軸に垂直方向

からから 1010 度下流側に超音速ノズル模型取付け口が設けら度下流側に超音速ノズル模型取付け口が設けら

れている。れている。どちらか一方はメクラ蓋をし，どちらか一方はメクラ蓋をし，もう一方だけもう一方だけ

を使用してガスジェットを噴射する。を使用してガスジェットを噴射する。ノズルブロックにノズルブロックに

は空洞部分は空洞部分（プレナム室）（プレナム室）があり，があり，高圧ガスを一時淀ま高圧ガスを一時淀ま

せる。せる。このプレナム室の温度をクロメルこのプレナム室の温度をクロメル・・アルメル熱電アルメル熱電

対対（Ｋ型）（Ｋ型）で測定している。で測定している。またプレナム室の圧力は，またプレナム室の圧力は，スス

テンレス管で約テンレス管で約 1.5m1.5m 下流のストラットまで導き圧力変下流のストラットまで導き圧力変

換器換器（（00 ～～ 6MPa6MPa，，精度精度：：±± 0.10.1％％FSFS，，DRUCKDRUCK 製）製）で測で測

定した。定した。

　図７に４種類のコニカルタイプの超音速ノズル模型　図７に４種類のコニカルタイプの超音速ノズル模型

（（MMjj  ＝＝ 2.52.5，，3.03.0，，3.53.5 及び及び 4.04.0））を示す。を示す。ノズルのスローノズルのスロー

ト径，ト径，ノズル出口径は投影機で検査した。ノズル出口径は投影機で検査した。製作誤差は，製作誤差は，スス

ロート径についてはロート径については MMjj  ＝＝ 3.53.5 の場合が最大で約の場合が最大で約 0.210.21％，％，

他の場合ついてはそれ以下である。他の場合ついてはそれ以下である。出口径については出口径についてはMMjj

＝＝ 3.03.0 の場合にはの場合には 0.40.4％であるが，％であるが，他は０％である。他は０％である。

　図８　図８(a)(a)は，は，大気中へガスジェットを噴射した場合，大気中へガスジェットを噴射した場合，図図

８８ (b)(b) は通風中にガスジェットを噴射した場合のシュリは通風中にガスジェットを噴射した場合のシュリ

ーレン写真である。ーレン写真である。噴射条件は，噴射条件は，超音速ノズル模型のマ超音速ノズル模型のマ

ッハ数ッハ数 MMjj  ＝＝ 2.52.5，，淀み圧淀み圧 PP 0  0 jj  ≒≒ 5.0MPa5.0MPa，，噴射方向δ＝噴射方向δ＝

8080°°（機体軸に垂直な方向δ＝（機体軸に垂直な方向δ＝ 9090°°から機体後方へから機体後方へ 1010°°傾傾

けている）けている）である。である。また通風条件は，また通風条件は，主流マッハ数主流マッハ数 MM∞∞

＝＝ 4.04.0，，迎角α＝迎角α＝ 00°° である。である。通風中のシュリーレン写真通風中のシュリーレン写真

では，では，ガスジェットの前方に弓状衝撃波が観察される。ガスジェットの前方に弓状衝撃波が観察される。

なおこの写真は，なおこの写真は，ガスジェットの噴射状況をシュリーレガスジェットの噴射状況をシュリーレ

ン写真で観察するために，ン写真で観察するために，通常の測定位置からロール角通常の測定位置からロール角

を下流から見て時計回りにを下流から見て時計回りに 9090°° 回転させ撮影した。回転させ撮影した。

　図９　図９ (a)(a)，，９９ (b)(b)及び９及び９ (c)(c)は，は，ガスジェット供給装置ガスジェット供給装置

の計測装置を用いて測定したガス圧力制御盤内の流量計の計測装置を用いて測定したガス圧力制御盤内の流量計

入口の圧力入口の圧力（（PPQQ  ））と温度と温度（（TTQQ  ），），及び超音速ノズル模及び超音速ノズル模

型の淀み圧力型の淀み圧力（プレナム室圧力（プレナム室圧力：：PP 0  0 jj  ））と淀み温度と淀み温度（プ（プ

レナム室温度レナム室温度：：TT  0 0 jj  ））の時間に対する変化を示したものの時間に対する変化を示したもの

である。である。試験条件は主流マッハ数試験条件は主流マッハ数MM∞∞＝＝ 4.04.0，，主流静圧主流静圧PP

∞∞＝＝ 8.5kPa8.5kPa，，超音速ノズル模型のマッハ数超音速ノズル模型のマッハ数MMjj  ＝＝ 2.52.5及び及び

ノズルスロート径ノズルスロート径 3.083mm3.083mmである。である。図９図９ (a)(a)は超音速ノは超音速ノ

ズル模型の淀み圧力ズル模型の淀み圧力 PP 0  0 jj  ≒≒ 1.1MPa1.1MPa，，図９図９ (b)(b) はは PP 0  0 jj  ≒≒

2.9MPa2.9MPa，，及び図９及び図９ (c)(c) はは PP 0  0 jj  ≒≒ 4.9MPa4.9MPa の場合である。の場合である。

これらの場合には，これらの場合には，超音速ノズル模型超音速ノズル模型MMjj  ＝＝2.52.5の性能がの性能が

得られるように，得られるように，      超音速ノズル模型のノズル出口圧力超音速ノズル模型のノズル出口圧力

PP∞∞ jj  と主流静圧と主流静圧PP∞∞  の関係がの関係がPP∞∞ jj  ≧≧PP∞∞になるようにになるようにPP 0  0 jj

を設定している。を設定している。通風時通風時 PP 0  0 jj  の設定は次のような方法での設定は次のような方法で

行った。行った。

①通風前に，①通風前に，大気中に超音速ノズル模型からガスジェ大気中に超音速ノズル模型からガスジェ

ットを噴射しながらガス圧力制御盤の手動式減圧弁ットを噴射しながらガス圧力制御盤の手動式減圧弁

でで PP 0  0 jj  を設定し，を設定し，電磁弁を閉じる。電磁弁を閉じる。

②風洞の気流が成立後，②風洞の気流が成立後，電磁弁を開いてガスジェット電磁弁を開いてガスジェット

を噴射する。を噴射する。

PP 0  0 jj  がいずれの場合においても，がいずれの場合においても，PPQQ  ととPP 0  0 jj  はガスジェッはガスジェッ

ト噴射後約１秒程度でほぼ一定になり，ト噴射後約１秒程度でほぼ一定になり，約約1818秒経過後も秒経過後も

一定である。一定である。またまた PPQQ  とと PP 0  0 jj  の圧力差は，の圧力差は，流量計から超流量計から超

音速ノズル間の配管系内で数百音速ノズル間の配管系内で数百kPakPaの圧力損失があるこの圧力損失があるこ

とを示している。とを示している。減圧弁下流の減圧弁下流の TTQQ  については，については，時間の時間の

図７　超音速ノズル模型の諸元図７　超音速ノズル模型の諸元（単位（単位：：mmmm））
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図８図８ (a)(a)　大気中へ噴射する　大気中へ噴射する RCSRCS ガスジェットのシュリーレン写真　ガスジェットのシュリーレン写真　

（（MMjj  ＝＝ 2.52.5，，PP 0  0 jj  ≒≒ 5.0MPa5.0MPa，，δ＝δ＝ 8080°°）　　　　　）　　　　　

図８図８ (b)(b)　通風中での　通風中での RCSRCS ガスジェットのシュリーレン写真　　　　　　　　　ガスジェットのシュリーレン写真　　　　　　　　　

（（MM∞∞  ＝＝ 4.04.0，，α＝α＝ 00°°，，MMjj  ＝＝ 2.52.5，，PP 0  0 jj  ≒≒ 5.0MPa5.0MPa，，δ＝δ＝ 8080°°））
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経過とともに下降している。経過とともに下降している。約５秒後から約５秒後から1818秒までこの秒までこの

温度下降は温度下降はΔΔTTQQ  ≦≦ 2K2K である。である。ガスジェット噴射後のプガスジェット噴射後のプ

レナム室温度レナム室温度 TT 0  0 jj  は，は，風洞内の電磁弁とプレナム室の間風洞内の電磁弁とプレナム室の間

の窒素ガスが断熱圧縮されて一時的に上昇し，の窒素ガスが断熱圧縮されて一時的に上昇し，約約 2.52.5 秒秒

後にほぼ一定になる。後にほぼ一定になる。この時間以降の温度変化量はこの時間以降の温度変化量はΔΔTT 0  0 jj

≦≦ 2K2K である。である。この程度の温度変化では，この程度の温度変化では，超音速ノズル超音速ノズル

模型から噴射される質量流量への影響は小さい。模型から噴射される質量流量への影響は小さい。

　図　図 10(a)10(a)，，10(b)10(b) 及び及び 10(c)10(c) は，は，MM ∞∞＝＝ 4.04.0 の気流中にの気流中に

超音速ノズル模型超音速ノズル模型MMjj  ＝＝4.04.0からガスジェットを噴射したからガスジェットを噴射した

場合の各圧力場合の各圧力 PPQQ  ととPP 0  0 jj  ，，及び各温度及び各温度TTQQ  ととTT 0  0 jj  の時間にの時間に

対する変化を示す。対する変化を示す。それぞれの図はそれぞれの図は PP 0  0 jj  ≒≒ 1.6MPa1.6MPa，，PP 0  0 jj

≒≒ 3.1MPa3.1MPa及び及びPP 0  0 jj  ≒≒5.2MPa5.2MPaに相当する。に相当する。図９の図９のMMjj  ＝＝

2.52.5 の超音速ノズル模型からガスジェットを噴射した場の超音速ノズル模型からガスジェットを噴射した場

合と同様に，合と同様に，ガス圧力制御盤の手動式減圧弁での設定をガス圧力制御盤の手動式減圧弁での設定を

行っている。行っている。PP 0  0 jj  ≒≒ 1.6MPa1.6MPa，，PP 0  0 jj  ≒≒ 3.1MPa3.1MPa 及び及びPP 0  0 jj  ≒≒

5.2MPa5.2MPaの各場合とも，の各場合とも，PPQQ  ととPP 0  0 jj  はガスジェット噴射後はガスジェット噴射後

約１秒でほぼ定常になり，約１秒でほぼ定常になり，2020秒経過してもその状態は変秒経過してもその状態は変

わらない。わらない。超音速ノズル模型超音速ノズル模型MMjj  ＝＝4.04.0の場合には，の場合には，ノズノズ

ルスロート径が超音速ノズル模型ルスロート径が超音速ノズル模型MMjj  ＝＝2.52.5に比べて小さに比べて小さ

いので質量流量もいので質量流量もMMjj  ＝＝2.52.5模型に比べて小さい。模型に比べて小さい。その結その結

果，果，配管系の圧力損失は小さくなり配管系の圧力損失は小さくなり PPQQ  ≒≒ PP 0  0 jj  となる。となる。

温度に関しても質量流量の影響を受け温度に関しても質量流量の影響を受けMMjj  ＝＝2.52.5模型に比模型に比

べて減少するために，べて減少するために，断熱圧縮された窒素ガス流出に時断熱圧縮された窒素ガス流出に時

間を要する。間を要する。TT  0 0 jj  は約５秒後にほぼ一定に収束する。は約５秒後にほぼ一定に収束する。たた

だし，だし，PP 0  0 jj  ＝＝ 5.0MPa5.0MPa では，では，５秒以後も５秒以後もTT  0 0 jj  は下降する。は下降する。

　２．　２．５　電子式減圧弁の調圧特性５　電子式減圧弁の調圧特性

　図　図 11(a)11(a)，，11(b)11(b)及び及び 11(c)11(c) は，は，MMjj  ＝＝ 2.52.5の超音速ノズの超音速ノズ

ル模型から窒素ガスを噴射して，ル模型から窒素ガスを噴射して，ガス圧力制御盤の電子ガス圧力制御盤の電子

式減圧弁の調圧特性を調べたものである。式減圧弁の調圧特性を調べたものである。それぞれの図それぞれの図

は，は，PP 0  0 jj  ≒≒ 1.0MPa1.0MPa，，PP 0  0 jj  ≒≒ 3.2MPa3.2MPa 及び及び PP 0  0 jj  ≒≒ 4.9MPa4.9MPa
に対応する。に対応する。これらの試験においては，これらの試験においては，RCSRCSガスジェッガスジェッ

ト干渉風洞試験の場合のガスジェット噴射条件とは異なト干渉風洞試験の場合のガスジェット噴射条件とは異な

り，り，超音速ノズル模型からガスジェットを大気中超音速ノズル模型からガスジェットを大気中（通風（通風

していない風洞室内）していない風洞室内）に噴射させている。に噴射させている。また配管の長また配管の長

さも風試時の約さも風試時の約11／／22である。である。図図11(a)11(a)，，11(b)11(b)及び及び11(c)11(c)
の各場合ともの各場合とも PP 0  0 jj  の値は，の値は，MMjj  ＝＝ 2.52.5の超音速ノズル模型の超音速ノズル模型

のスロートで音速になる条件を満たしている。のスロートで音速になる条件を満たしている。従って，従って，

ここでの電子式減圧弁の制御電圧で実際の風洞試験中にここでの電子式減圧弁の制御電圧で実際の風洞試験中に

ガスジェットを噴射した場合，ガスジェットを噴射した場合，PP 0  0 jj  の特性はここでの測の特性はここでの測

定結果に近い傾向を示すと推定される。定結果に近い傾向を示すと推定される。PP 0  0 jj  が定常になが定常にな

るまでの所要時間は，るまでの所要時間は，ガスジェット噴射後２から３秒程ガスジェット噴射後２から３秒程

度である。度である。PP 0  0 jj  の定常状態もガスジェット噴射停止の約の定常状態もガスジェット噴射停止の約

2020秒まで保たれている。秒まで保たれている。以上のように電子式減圧弁に一以上のように電子式減圧弁に一

定の電圧を加えることによって，定の電圧を加えることによって，定常な定常な PP 0  0 jj  の制御が可の制御が可

能なことが分かった。能なことが分かった。ただし，ただし，この電子式減圧弁は制御この電子式減圧弁は制御

電圧が電圧が 3.2volt3.2voltを越えるとを越えるとPP 0  0 jj  の値は飽和状態になる。の値は飽和状態になる。図図

図９図９ (a)(a) ガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内のガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内の

圧力と温度の変化圧力と温度の変化

（手動式減圧弁を使用，（手動式減圧弁を使用，MM∞∞  ＝＝ 4.04.0，，MMjj  ＝＝ 2.52.5，，

PP 0  0 jj  ≒≒ 1.1MPa1.1MPa））

図９図９ (b)(b) ガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内のガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内の

圧力と温度の変化圧力と温度の変化

（手動式減圧弁を使用，（手動式減圧弁を使用，MM∞∞  ＝＝ 4.04.0，，MMjj  ＝＝ 2.52.5，，

PP 0  0 jj  ≒≒ 2.9MPa2.9MPa））

図９図９ (a)(a) ガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内のガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内の

圧力と温度の変化圧力と温度の変化

（手動式減圧弁を使用，（手動式減圧弁を使用，MM∞∞  ＝＝ 4.04.0，，MMjj  ＝＝ 2.52.5，，

PP 0  0 jj  ≒≒ 4.9MPa4.9MPa））
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図図 10(a)10(a) ガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内のガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内の

圧力と温度の変化圧力と温度の変化

（手動式減圧弁を使用，（手動式減圧弁を使用，MM∞∞  ＝＝ 4.04.0，，MMjj  ＝＝ 4.04.0，，

PP 0  0 jj  ≒≒ 1.6MPa1.6MPa））

図図 10(a)10(a) ガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内のガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内の

圧力と温度の変化圧力と温度の変化

（手動式減圧弁を使用，（手動式減圧弁を使用，MM∞∞  ＝＝ 4.04.0，，MMjj  ＝＝ 4.04.0，，

PP 0  0 jj  ≒≒ 5.2MPa5.2MPa））

図図 10(b)10(b) ガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内のガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内の

圧力と温度の変化圧力と温度の変化

（手動式減圧弁を使用，（手動式減圧弁を使用，MM∞∞  ＝＝ 4.04.0，，MMjj  ＝＝ 4.04.0，，

PP 0  0 jj  ≒≒ 3.1MPa3.1MPa））

図図 11(a)11(a) ガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内のガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内の

圧力と温度の変化圧力と温度の変化

（電子式減圧弁を使用，（電子式減圧弁を使用，制御電圧＝制御電圧＝ 1.45v1.45v，，

大気中，大気中，MMjj  ＝＝ 2.52.5，，PP 0  0 jj  ≒≒ 1.0MPa1.0MPa））

図図 11(c)11(c) ガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内のガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内の

圧力と温度の変化圧力と温度の変化

（電子式減圧弁を使用，（電子式減圧弁を使用，制御電圧＝制御電圧＝ 4.00v4.00v，，

大気中，大気中，MMjj  ＝＝ 2.52.5，，PP 0  0 jj  ≒≒ 4.9MPa4.9MPa））

図図 11(b)11(b) ガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内のガス圧力制御盤及び超音速ノズル模型内の

圧力と温度の変化圧力と温度の変化

（電子式減圧弁を使用，（電子式減圧弁を使用，制御電圧＝制御電圧＝ 2.25v2.25v，，

大気中，大気中，MMjj  ＝＝ 2.52.5，，PP 0  0 jj  ≒≒ 3.2MPa3.2MPa））
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11(c)11(c) はそのような飽和状態での出力である。はそのような飽和状態での出力である。TT 0  0 jj  につにつ

いては，いては，図図 11(a)11(a) のの PP 0  0 jj  ≒≒ 1.0MPa1.0MPa の場合は，の場合は，ほぼ定常ほぼ定常

になるまで約４秒である。になるまで約４秒である。これに対して図これに対して図 11(b)11(b) のの PP 0  0 jj

≒≒ 3.2MPa3.2MPa と図と図 11(c)11(c) のの TT 0  0 jj  ≒≒ 4.9MPa4.9MPa の場合には，の場合には，ガガ

スジェット噴射後にスジェット噴射後に TT  0  0 jj  は急激な温度上昇は急激な温度上昇（それぞれ（それぞれ

ΔΔ TT 0  0 jj  ≒≒ 20K20K，，29K29K））を示している。を示している。このためが緩やかこのためが緩やか

な温度変化への収束するまでの時間は長く，な温度変化への収束するまでの時間は長く，約約1010秒経過秒経過

後である。後である。しかし超音速ノズル模型及び同模型へのガスしかし超音速ノズル模型及び同模型へのガス

供給配管系は，供給配管系は，風洞気流温度に比べて相当に高い室温の風洞気流温度に比べて相当に高い室温の

中に置かれているので，中に置かれているので，通風中の通風中の TT 0  0 jj  の温度変化をここの温度変化をここ

でのデータから詳細に予測するのは難しい。でのデータから詳細に予測するのは難しい。

　風洞試験での電子式減圧弁の特性データは示していな　風洞試験での電子式減圧弁の特性データは示していな

いが，いが，07HOPE07HOPE 模型の模型の RCSRCS ガスジェット干渉試験ではガスジェット干渉試験では

すべての試験を電子式減圧弁を用い行った。すべての試験を電子式減圧弁を用い行った。

　２．　２．６　ガスジェット供給装置のガスの温度６　ガスジェット供給装置のガスの温度

　　TT 0  0 jj  が定常に近い状態でのが定常に近い状態での TTQQ  とと TT 0  0 jj  の関係は，の関係は，図９図９

の超音速ノズル模型の超音速ノズル模型MMjj＝＝2.52.5からガスジェットを通風中からガスジェットを通風中

に噴射した場合，に噴射した場合，PP 0  0 jj≒≒1.1MPa1.1MPaではではTTQQ＞＞TT 0  0 jjである。である。PP 0  0 jj

≒≒ 2.92.9とと4.9MPa4.9MPaでは，では，TTQQ＜＜TT 0  0 jjとなっている。となっている。一方，一方，図図

1010 の超音速ノズル模型の超音速ノズル模型 MMjj  ＝＝ 2.52.5 よりもスロート径の小よりもスロート径の小

さい超音速ノズル模型さい超音速ノズル模型 MM jj  ＝＝ 4.04.0 を使用した場合にを使用した場合に

は，は，PP 0  0 jj ≒≒ 1.6MPa1.6MPa ではでは TTQQ ＜＜ TT 0  0 jj，，PP 0  0 jj ≒≒ 3.1MPa3.1MPa ではでは

TTQQ ≒≒ TT 0  0 jj，，及び及び PP 0  0 jj ≒≒ 5.2MPa5.2MPa ではでは TTQQ ＞＞ TT 0  0 jj である。である。

これは超音速ノズル模型これは超音速ノズル模型MMjj  ＝＝2.52.5の場合とは反対の傾向の場合とは反対の傾向

を示している。を示している。使用した超音速風洞は，使用した超音速風洞は，淀み温度を大気淀み温度を大気

温とし，温とし，大気中に気流を放出する吹出式風洞である。大気中に気流を放出する吹出式風洞である。そそ

のため通風中，のため通風中，特にマッハ数特にマッハ数 MM ∞∞＝＝ 4.04.0 においては，においては，主主

流の断熱膨脹により測定室付近の風洞壁やストラット周流の断熱膨脹により測定室付近の風洞壁やストラット周

辺の温度はかなり降下する。辺の温度はかなり降下する。そのためにストラット周辺そのためにストラット周辺

を通過し超音速ノズル模型に導かれているガス供給配管を通過し超音速ノズル模型に導かれているガス供給配管

系は冷却され，系は冷却され，配管内を通過する窒素ガスの温度を降下配管内を通過する窒素ガスの温度を降下

させる。させる。この影響は，この影響は，図９と図図９と図1010のガスジェットを通風のガスジェットを通風

中に噴射した場合の中に噴射した場合の TTQQ  とと TT 0  0 jj  の関係に強く影響を及ぼの関係に強く影響を及ぼ

すものと考えられる。すものと考えられる。

　図　図 1111 の超音速ノズル模型の超音速ノズル模型 MMjj ＝＝ 2.52.5 を使用し大気中にを使用し大気中に

ガスジェットを噴射した場合，ガスジェットを噴射した場合，TT 0  0 jj が定常に近い状態でが定常に近い状態で

のの TTQQ  とと TT 0  0 jj  の関係はの関係は PP 0  0 jj が異なってもが異なっても TTQQ ＜＜ TT 0  0 jj であであ

る。る。この場合には，この場合には，ガス供給配管系は外部からは冷却さガス供給配管系は外部からは冷却さ

れないのでれないので TTQQ ＜＜ TT 0  0 jj の関係が逆になることはない。の関係が逆になることはない。

３．３．超音速ノズル推力測定装置超音速ノズル推力測定装置

　３．　３．１　超音速ノズル模型の推力測定原理１　超音速ノズル模型の推力測定原理

　超音速ノズル模型から噴射したガスジェットがその反　超音速ノズル模型から噴射したガスジェットがその反

作用として現れる推力を測定し，作用として現れる推力を測定し，理論式から求められる理論式から求められる

値とどの程度一致するかを知る必要がある。値とどの程度一致するかを知る必要がある。この推力をこの推力を

測定する場合に，測定する場合に，いくつか問題が生じる。いくつか問題が生じる。その最も顕著その最も顕著

なものは，なものは，配管が加圧されることによる力の推力への干配管が加圧されることによる力の推力への干

渉である。渉である。例えば天秤にノズルを取付けて，例えば天秤にノズルを取付けて，それに高圧それに高圧

ガスのフレキシブルチューブを配管したとする。ガスのフレキシブルチューブを配管したとする。配管を配管を

加圧するとチューブに加わった圧力によって天秤への力加圧するとチューブに加わった圧力によって天秤への力

の作用は避けられず純粋にガスジェットによる反作用との作用は避けられず純粋にガスジェットによる反作用と

は異なる力が加わる。は異なる力が加わる。ここでは，ここでは，このような配管系からこのような配管系から

の力の伝達を避けるため，の力の伝達を避けるため，固定した配管に対してその軸固定した配管に対してその軸

まわりに自在に角度が変わる直角方向のヒンジ配管をまわりに自在に角度が変わる直角方向のヒンジ配管を OO
リングによるシールで取付け，リングによるシールで取付け，固定配管に加圧されるこ固定配管に加圧されるこ

とによる推力測定系への力の干渉を避けた。とによる推力測定系への力の干渉を避けた。

　図　図 1212（（aa））と図と図 1212（（bb））に超音速ノズル推力測定装置のに超音速ノズル推力測定装置の

概略図を示す。概略図を示す。また図また図 1212（（cc））にこの装置の写真を示す。にこの装置の写真を示す。

本装置の推力測定原理は，本装置の推力測定原理は，ひずみ式荷重変換器ひずみ式荷重変換器（ロード（ロード

セル）セル）の荷重当金の上に超音速ノズル模型の取付いた整の荷重当金の上に超音速ノズル模型の取付いた整

流タンクを載せ，流タンクを載せ，ガスジェットを噴射することによりロガスジェットを噴射することによりロ

ードセルから超音速ノズル模型の推力を測定する。ードセルから超音速ノズル模型の推力を測定する。当初当初

の予定では，の予定では，ロードセルの荷重当金と整流タンクの接触ロードセルの荷重当金と整流タンクの接触

図図 12(a)12(a)　超音速ノズル推力測定装置　超音速ノズル推力測定装置（単位（単位：：mmmm））
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を安定なものにするため，を安定なものにするため，整流タンクをスプリングで台整流タンクをスプリングで台

座に固定した。座に固定した。しかしこの固定用スプリングを使用するしかしこの固定用スプリングを使用する

と推力測定時に干渉が出るので，と推力測定時に干渉が出るので，推力測定時にはこれを推力測定時にはこれを

取り外した。取り外した。

　本装置の配管干渉対策としては，　本装置の配管干渉対策としては，以下以下(1)(1)のの(2)(2)とを採とを採

用した。用した。

　　(1)(1) 整流タンクアームとアーム支持台とを整流タンクアームとアーム支持台とを OO リングでリングで

シールしヒンジ継ぎ手を構成する。シールしヒンジ継ぎ手を構成する。アームはアーム支持アームはアーム支持

台の固定軸まわりに自由に回転させることができる。台の固定軸まわりに自由に回転させることができる。そそ

の内部にガスを通すことによって整流タンクへのガスのの内部にガスを通すことによって整流タンクへのガスの

供給を行っている。供給を行っている。従って高圧ガスを配管に加圧するこ従って高圧ガスを配管に加圧するこ

とによる垂直方向の力とモーメントは，とによる垂直方向の力とモーメントは，ヒンジ継ぎ手でヒンジ継ぎ手で

避けられる。避けられる。

　　(2)(2) 整流タンクからロードセルへの力は点接触で鉛直整流タンクからロードセルへの力は点接触で鉛直

図図 12(b)12(b)　超音速ノズル推力測定装置　超音速ノズル推力測定装置（単位（単位：：mmmm））

図図 12(c)12(c)　超音速ノズル推力測定装置　超音速ノズル推力測定装置

This document is provided by JAXA.



NALNAL 超音速風洞用ガスジェット供給装置及び超音速ノズル推力測定装置超音速風洞用ガスジェット供給装置及び超音速ノズル推力測定装置 1313

方向にだけ伝達される。方向にだけ伝達される。従ってロードセルへは整流タン従ってロードセルへは整流タン

クの自重とガスジェットによる空気力の鉛直方向以外のクの自重とガスジェットによる空気力の鉛直方向以外の

力は伝わりにくい。力は伝わりにくい。高圧配管の加圧による水平方向の力高圧配管の加圧による水平方向の力

によってアームが延びたとしても，によってアームが延びたとしても，ロードセルの当金上ロードセルの当金上

を整流タンクが横滑りすることによってロードセルにはを整流タンクが横滑りすることによってロードセルには

力は加わらない。力は加わらない。

　３．　３．２　超音速ノズル模型の推力測定２　超音速ノズル模型の推力測定

　　(1)(1) 超音速ノズル模型超音速ノズル模型

　超音速ノズル模型は文献７）　超音速ノズル模型は文献７）と８）と８）を参考にして製作を参考にして製作

した。した。図７に示すように図７に示すように MMjj  ＝＝ 2.52.5，，3.03.0，，3.53.5 及び及び 4.04.0 のの

４種類のコニカルタイプの超音速ノズル模型について推４種類のコニカルタイプの超音速ノズル模型について推

力を測定した。力を測定した。これらの超音速ノズル模型のうちこれらの超音速ノズル模型のうち MMjj  ＝＝

2.52.5とと 4.04.0はは 19961996年に超音速風洞で行った年に超音速風洞で行ったRCSRCSガスジェガスジェ

ット干渉力試験で使用したものである。ット干渉力試験で使用したものである。これらのノズルこれらのノズル

出口径は５出口径は５mmmmに統一されている。に統一されている。なおこの出口径は先なおこの出口径は先

に提案されたに提案された 1200N1200N ヨースラスタのノズル出口縮尺径ヨースラスタのノズル出口縮尺径

2.52.5％％（（06HOPE06HOPE 模型の縮尺比と同一）模型の縮尺比と同一）に一致する。に一致する。

　　(2)(2) ロードセルロードセル

　ロードセルの主な性能は以下に示す。　ロードセルの主な性能は以下に示す。

　　・・型式型式：：LUB-20KBLUB-20KB（共和電業製）（共和電業製）

　　・・非直線性非直線性：：0.050.05％％RORO
　　・・容量容量：：196.1N196.1N（（20kgf20kgf））
　　・・ヒステリシスヒステリシス：：0.050.05％％RORO
　　・・定格出力定格出力：：2mV2mV／／VV±± 0.30.3％％（（40004000×× 1010－－ 66ひずみ）ひずみ）

　　・・許容印加電圧許容印加電圧：：20V20V
　　ロードセルの使用においては，ロードセルの使用においては，ロードセルの印加電圧ロードセルの印加電圧

をを 12V12V（ロードセルの奨励印加電圧）（ロードセルの奨励印加電圧）とし，とし，またその出またその出

力電圧の増幅度を約力電圧の増幅度を約 850850 倍とした。倍とした。なおロードセルの出なおロードセルの出

力電圧の増幅にはストレインアンプ力電圧の増幅にはストレインアンプ（（DSA-110DSA-110；；日章電日章電

気製）気製）を用いた。を用いた。

　　(3)(3) 実験装置実験装置

　図　図1313に，に，超音速ノズル模型の推力測定実験装置の概略超音速ノズル模型の推力測定実験装置の概略

図を示す。図を示す。超音速ノズル模型の推力測定実験において，超音速ノズル模型の推力測定実験において，

高マッハ数でかつ質量流量の大きい超音速ノズル模型の高マッハ数でかつ質量流量の大きい超音速ノズル模型の

性能を得るには，性能を得るには，超音速ノズル模型の淀み圧力超音速ノズル模型の淀み圧力 PP 0  0 jj  と出と出

口静圧口静圧 PP  jj  圧力比を大きく取れる容量の大きい真空槽を圧力比を大きく取れる容量の大きい真空槽を

使用するのが適切である。使用するのが適切である。本実験は，本実験は，この条件を十分にこの条件を十分に

備える航空宇宙技術研究所の大型極超音速風洞測定室備える航空宇宙技術研究所の大型極超音速風洞測定室 9)9)

を利用して行った。を利用して行った。測定室の大きさは幅測定室の大きさは幅 8.2m8.2m ×奥行き×奥行き

4.3m4.3m×高さ×高さ8.6m8.6m（概略値）（概略値）である。である。これに容積これに容積2,300m2,300m33

の球形真空槽が接続されているの球形真空槽が接続されている（測定室及び配管容積を（測定室及び配管容積を

加えた全容積は約加えた全容積は約2,670m2,670m33）。）。超音速ノズル推力測定装置超音速ノズル推力測定装置

へのガスの供給は先に述べたガスジェット供給装置を使へのガスの供給は先に述べたガスジェット供給装置を使

用して行った。用して行った。使用したガスの種類は，使用したガスの種類は，市販の高圧ガス市販の高圧ガス

ボンベに充填されている窒素ガスである。ボンベに充填されている窒素ガスである。またデータのまたデータの

取得にはガスジェット供給装置の計測取得にはガスジェット供給装置の計測・・制御装置を用い制御装置を用い

た。た。極超音速風洞の真空槽の容積が大きいために，極超音速風洞の真空槽の容積が大きいために，ガスガス

ジェットを最大に噴射した場合でも真空槽の圧力上昇はジェットを最大に噴射した場合でも真空槽の圧力上昇は

小さく小さく 0.18kPa0.18kPa 以下であった。以下であった。

　３．　３．３　超音速ノズル模型の推力測定結果３　超音速ノズル模型の推力測定結果

　図　図 14(a)14(a) にに MMjj  ＝＝ 2.52.5，，3.03.0，，3.53.5 及び及び 4.04.0 の超音速ノズの超音速ノズ

ル模型の推力ル模型の推力（（TT  ））測定結果について示す。測定結果について示す。推力の測定推力の測定

は，は，超音速ノズル模型の淀み圧力超音速ノズル模型の淀み圧力（（PP 0  0 jj  ））を約を約 0.2MPa0.2MPa
間隔で６間隔で６MPaMPa近くまで上昇させて行った。近くまで上昇させて行った。これらの推力これらの推力

の測定値は各超音速ノズル模型とも理論値にほぼ一致しの測定値は各超音速ノズル模型とも理論値にほぼ一致し

ている。ている。従ってこの結果は，従ってこの結果は，ヒンジ継ぎ手とロードセルヒンジ継ぎ手とロードセル

を組み合わせた装置では，を組み合わせた装置では，配管干渉の影響が殆ど現れて配管干渉の影響が殆ど現れて

いないことを示している。いないことを示している。推力の理論値は以下の式推力の理論値は以下の式 8)8) のの

図図 1313　超音速ノズル模型の推力測定概略図　超音速ノズル模型の推力測定概略図
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ように示される。ように示される。

  ・・TT  ＝λ＝λ･･mm j j  ･･uu j j  ＋＋（（PP j j  －－ PP  ））･･AA j j

　＝　＝（２（２･･λλ･･qq j j  ＋＋ PP j j  －－ PP  ））･･AA j j  　　　　　　　　　　　　　　　　　　(1)(1)

  ・・式式 (1)(1) のの mm j j  ･･uu j j  は，は，ノズル出口からガスジェットを噴ノズル出口からガスジェットを噴

射した場合の運動量である。射した場合の運動量である。ノズル出口の動圧ノズル出口の動圧 qq j j  を用を用

  ・・いて表すといて表すと mm j j  ･･uu j j  ＝２＝２･･qq j j  ･･AA j j  となる。となる。本超音速ノズル本超音速ノズル

模型はコニカルタイプなので，模型はコニカルタイプなので，２２･･qq j j  ･･AA j j  に補正係数λに補正係数λ

（＝（＝（（11 ＋＋ coscos θ）θ）／／ 22））を掛けてノズルの軸方向成分へを掛けてノズルの軸方向成分へ

の変換を行っている。の変換を行っている。PP j j  及び及び AA j j  はノズル出口の静圧及はノズル出口の静圧及

び面積である。び面積である。またまた PP    はノズル出口近傍の圧力，はノズル出口近傍の圧力，θはθは

ノズルの開き角である。ノズルの開き角である。推力の測定においては，推力の測定においては，ガスジガスジ

ェットを最大に噴射した場合でも真空槽内の圧力の上昇ェットを最大に噴射した場合でも真空槽内の圧力の上昇

はは PP    ＝＝ 0.18kPa 0.18kPa 以下と小さく，以下と小さく，推力への影響を殆ど及推力への影響を殆ど及

ぼさない。ぼさない。従って，従って，ここではノズル出口近傍の圧力ここではノズル出口近傍の圧力（（PP  ））
ををP P   ≒０として，≒０として，以下に示す式以下に示す式 (2)(2)から推力の理論値をから推力の理論値を

求めた。求めた。

TT＝＝（（１＋（（１＋ coscos θ）θ）･･qq  jj  ＋＋ PP  jj  ））･･AA  jj　　　　　　　　　　　　　　　　(2)(2)

　図　図 14(b)14(b) は，は，各超音速ノズル模型のマッハ数各超音速ノズル模型のマッハ数 MM  jj  とガとガ

スジェット推力スジェット推力 TT    の勾配の勾配 a a TT（＝（＝ TT／／ PP  0 0 jj  ））の関係を示の関係を示

す。す。勾配は図勾配は図1111に示した各超音速ノズル模型の実験デーに示した各超音速ノズル模型の実験デー

タを，タを，原点を通る最小２乗法の１次式で近似を行い求め原点を通る最小２乗法の１次式で近似を行い求め

た。た。この図にはθ＝この図にはθ＝1818°°の理論値の曲線を示している。の理論値の曲線を示している。θθ

＝＝ 1212°° の理論値の曲線はθ＝の理論値の曲線はθ＝ 1818°° の曲線と殆ど一致しての曲線と殆ど一致して

いるので省略した。いるので省略した。実験値は理論値と良く一致してい実験値は理論値と良く一致してい

る。る。理論値は理論値は a a TT  以下のように導いた。以下のように導いた。

　超音速ノズル模型の淀み圧　超音速ノズル模型の淀み圧 PP  0 0 jj  と静圧と静圧 PP  jj  または動圧または動圧

q q jj  には，には，下記に示すような関係式下記に示すような関係式 10)10) がある。がある。

PP j j ／／PP  0 0 jj ＝＝ (1(1 ＋＋ (1/2)((1/2)( γγ jj－１－１ ))･･MMjj  22))
－γ／γ－１－γ／γ－１

　　　　(3)(3)

qq j j ／／ PP  0 0 jj ＝＝ (1/2)(1/2)･･γγ j j ･･MMjj  22  ･･(1(1 ＋＋ (1/2)(1/2)･･

　　　　　　　　　　(( γγ jj －１－１ ))･･MMjj  22))－γ／γ－１－γ／γ－１
　　　　　　　　　　　　 (4) (4)

上記のγ上記のγ jj  はガスの比熱比である。はガスの比熱比である。式式 (3)(3) 及び及び (4)(4) から，から，

推力推力 TT  の理論式の理論式 (2)(2) は以下の式は以下の式 (5)(5) のようになる。のようになる。

T T ＝＝ ((1/2((1/2））･･（１＋（１＋ coscos θ）θ）･･γγ jj  ･･MMjj  22･･＋１）＋１）･･

　　（１＋　　（１＋（（1/21/2））･･（γ（γ jj －１）－１）･･MMjj  22））
－γ／γ－１－γ／γ－１

･･AA j j  　　　　(5)(5)

式式 (5)(5)においてにおいてPP  0 0 jj  を除く定数を下記の式を除く定数を下記の式 (6)(6)で定義し，で定義し，

これを用い式これを用い式 (5)(5) を表すと式を表すと式 (7)(7) を得る。を得る。

a a TT  ＝＝ ((1/2((1/2））･･（１＋（１＋ coscos θ）θ）･･γγ jj  ･･MMjj  22･･＋１）＋１）･･

　　　（１＋　　　（１＋（（1/21/2））･･（γ（γ jj －１）－１）･･MMjj  22））
－γ／γ－１－γ／γ－１

･･AA j j    (6)    (6)

T T ＝＝ a a TT（θ，（θ，MM j  j ，，γγ j j ，，AA  j j ））･･PP  0 0 j j 　　　　　　　　　　　　　　　　(7)(7)

以上のように式以上のように式 (6)(6) に示す理論値の比例定数に示す理論値の比例定数 aa  TT  は，は，ノノ

ズルの開き角θ，ズルの開き角θ，マッハ数マッハ数 MM j j  ，，出口面積出口面積 AA j j  及びガス及びガス

の比熱比γの比熱比γ jj  から求まる。から求まる。

４．４．まとめまとめ

(1)(1)超音速風洞において，超音速風洞において，HOPEHOPE模型の模型のRCSRCSガスジェッガスジェッ

ト干渉試験を行うためにガスジェット供給装置を製作ト干渉試験を行うためにガスジェット供給装置を製作

した。した。その結果，その結果，超音速ノズル模型のマッハ数超音速ノズル模型のマッハ数 MMjj  ＝＝

2.52.5（ノズルスロート径（ノズルスロート径 3.083mm3.083mm））とと MMjj  ＝＝ 4.04.0（ノズ（ノズ

ルスロート径ルスロート径 1.527mm1.527mm））の淀み圧の淀み圧（（PP 0  0 jj  ））をほぼ一定をほぼ一定

に保持して，に保持して，窒素ガスを通風中に約窒素ガスを通風中に約2020秒間噴射させる秒間噴射させる

ことができた。ことができた。

(2)(2) 超音速ノズル推力測定装置を使用して，超音速ノズル推力測定装置を使用して，超音速ノズ超音速ノズ

ル模型の推力を真空中で測定した。ル模型の推力を真空中で測定した。超音速ノズル模型超音速ノズル模型

図図 14(a)14(a) 超音速ノズル模型の圧力超音速ノズル模型の圧力（（PP 0  0 jj  ））
と推力と推力（（TT  ））

（超音速ノズル模型（超音速ノズル模型 MMjj  ＝＝ 2.52.5，，3.03.0，，3.53.5，，4.04.0））

図図 14(b)14(b) 比例定数比例定数 aaTT（＝（＝ TT／／ PP 0  0 jj  ））と超音速ノズルと超音速ノズル

模型のマッハ数模型のマッハ数 MMjj  の関係の関係
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MMjj  ＝＝ 2.52.5，，3.03.0，，3.53.5 及び及び 4.04.0 の４種類について推力をの４種類について推力を

測定した結果，測定した結果，それらの測定値は理論値とほぼ一致しそれらの測定値は理論値とほぼ一致し

た。た。
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