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ABSTRACTABSTRACT
　　The effects of supersonic retrojets on the aerodynamic characteristics of a capsule type modelThe effects of supersonic retrojets on the aerodynamic characteristics of a capsule type model

with a spherical nose of large bluntness were investigated experimentally in a hyper-sonic flow.with a spherical nose of large bluntness were investigated experimentally in a hyper-sonic flow.
　　Tests were conducted in the NAL Tests were conducted in the NAL φφ50 cm hypersonic wind tunnel at conditions of Mach num-50 cm hypersonic wind tunnel at conditions of Mach num-

ber 7.1, Reynolds number of 4.0ber 7.1, Reynolds number of 4.0××101044 (1 (1／／cm) and angles of attack from 0 to 15 degrees. Thecm) and angles of attack from 0 to 15 degrees. The
capsule model has the so-called GEMINI type configuration : a spherical forebody with blunt-capsule model has the so-called GEMINI type configuration : a spherical forebody with blunt-

ness ratio of 4.0 (spherical nose radiusness ratio of 4.0 (spherical nose radius／／base radius) followed by a conical boattail and a cylin-base radius) followed by a conical boattail and a cylin-
der.der.
　　The tests were conducted by focusing on the effect of the blowing rate of a supersonic retrojetThe tests were conducted by focusing on the effect of the blowing rate of a supersonic retrojet
of a nominal Mach number 3.05 ejected perpendicularly at the capsule nose centerand on theof a nominal Mach number 3.05 ejected perpendicularly at the capsule nose centerand on the

effect of model attack angles.effect of model attack angles.
　　The retrojet was found to have a large effect on drag and lift coefficients that were calculatedThe retrojet was found to have a large effect on drag and lift coefficients that were calculated

by integrating the measured pressure distributions. The aerodynamic interaction phenomenaby integrating the measured pressure distributions. The aerodynamic interaction phenomena
between a main flow and a retorojet were studied to understand those effects by investigatingbetween a main flow and a retorojet were studied to understand those effects by investigating

Schlieren pictures and surface pressure distribution.Schlieren pictures and surface pressure distribution.
K e y w o r d sK e y w o r d s  : hypersonic, aerodynamics, capsule, retrojet, drag coefficients, lift coefficients : hypersonic, aerodynamics, capsule, retrojet, drag coefficients, lift coefficients

概　　　要概　　　要

　極超音速流中に置かれた鈍頭度の大きいカプセル形状模型の頭部中心から超音速ジェットの逆噴射を行　極超音速流中に置かれた鈍頭度の大きいカプセル形状模型の頭部中心から超音速ジェットの逆噴射を行

い，い，広い迎角範囲にわたって空力特性への影響を実験的に調べた。広い迎角範囲にわたって空力特性への影響を実験的に調べた。

　試験は航技研　試験は航技研 50cm50cmφ極超音速風洞を用いて，φ極超音速風洞を用いて，マッハ数マッハ数 7.17.1，，レイノルズ数レイノルズ数 4.04.0×× 101044（（11／／ cmcm））およびおよび
迎角０～迎角０～ 1515度の試験条件で行われた。度の試験条件で行われた。風洞模型はジェミニ型と呼ばれるカプセル形状で，風洞模型はジェミニ型と呼ばれるカプセル形状で，鈍頭度鈍頭度 4.04.0の偏の偏

平な球形頭部に逆円錐平な球形頭部に逆円錐・・円柱の後部を持った形状である。円柱の後部を持った形状である。模型頭部の中心から基準マッハ数模型頭部の中心から基準マッハ数 3.053.05の超音速の超音速
ジェットの逆噴射を行い，ジェットの逆噴射を行い，模型表面の圧力分布の測定およびシュリーレン写真によるジェットと衝撃波の模型表面の圧力分布の測定およびシュリーレン写真によるジェットと衝撃波の
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干渉の可視化を行った。干渉の可視化を行った。

　測定した表面圧力分布を積分して抵抗係数，　測定した表面圧力分布を積分して抵抗係数，揚力係数および楊抗力を求め，揚力係数および楊抗力を求め，衝撃波／ジェットの干渉写衝撃波／ジェットの干渉写

真と合わせて検討した結果，真と合わせて検討した結果，逆噴射ジェットの流量が空力特性に大きな影響を及ぼし，逆噴射ジェットの流量が空力特性に大きな影響を及ぼし，その結果が迎角にその結果が迎角に

大幅に依存することが分かった。大幅に依存することが分かった。

１．１．記　号記　号

AA＊＊ jj 逆噴射ジェットノズルのスロート断面積逆噴射ジェットノズルのスロート断面積

（π（π dd22NN/4/4））

CCDD 抗力係数抗力係数（＝（＝DD／／（（qq∞∞ SS））））

CCDjDj 逆噴射ジェットの推力の抗力係数逆噴射ジェットの推力の抗力係数

（＝（＝DDjj／／（（qq∞∞ SS））））

CCDSDS 模型頭部表面の圧力の積分による抗力係数模型頭部表面の圧力の積分による抗力係数

（＝（＝DDSS／／（（qq∞∞ SS））））

CCDTDT 全抗力係数全抗力係数（＝（＝ CCDSDS＋＋ CCDjDj  ））

CCLL 揚力係数揚力係数（＝（＝ LL／／（（qq∞∞ SS））））

CCLjLj 逆噴射ジェットの推力の揚力係数逆噴射ジェットの推力の揚力係数

（＝（＝ LLjj／／（（qq∞∞ SS））））

CCLSLS 模型頭部表面の圧力の積分による揚力係数模型頭部表面の圧力の積分による揚力係数

（＝（＝ LLSS／／（（qq∞∞ SS））））

CCLTLT 全揚力係数全揚力係数（＝（＝ CCLSLS＋＋ CCLjLj  ））

CCPP 圧力係数圧力係数（＝（＝（（PP－－ PP∞∞））／／ qq∞∞））

CCPOPO α＝０α＝０ °°における模型頭部中心の圧力係数における模型頭部中心の圧力係数

DD 抗力抗力

DDjj 逆噴射ジェットの推力の抗力成分逆噴射ジェットの推力の抗力成分

（＝（＝ T T coscosα）α）

DDSS 模型頭部表面の圧力の積分による抗力模型頭部表面の圧力の積分による抗力

d d ((ddmm  )) 模型の最大直径模型の最大直径（＝（＝ 100mm100mmφ）φ）

ddBB 模型後部円筒部の直径模型後部円筒部の直径（＝（＝ 40mm40mmφ）φ）

ddee  ((ddjj  )) 逆噴射ジェットノズルの出口直径逆噴射ジェットノズルの出口直径

（＝（＝ 6.54mm6.54mmφ）φ）

ddNN 逆噴射ジェットノズルのスロート直径逆噴射ジェットノズルのスロート直径

（＝（＝ 3.1mm3.1mmφ）φ）

hh CCPP／／ CCPOPO

KK PPOjOj／／ PPOO∞∞を表すパラメータを表すパラメータ

KKcrcr，，KKSS 干渉パターンの判定パラメータ干渉パターンの判定パラメータ（（5. 4. 15. 4. 1節参節参
照）照）

LL 揚力揚力

LLjj 逆噴射ジェットの推力の揚力成分逆噴射ジェットの推力の揚力成分

（＝（＝ T T sinsinα）α）

LLSS 模型頭部表面の圧力の積分による揚力模型頭部表面の圧力の積分による揚力

LLSS／／DDSS 揚抗比揚抗比（＝（＝ CCLSLS／／ CCDSDS））

LLTT／／DDTT 全揚抗比全揚抗比（＝（＝ CCLTLT／／ CCDTDT））

l l ((llmm  )) 弓状衝撃波の離脱距離弓状衝撃波の離脱距離

MMjj 逆噴射ジェットマッハ数逆噴射ジェットマッハ数

MM∞∞ 一様流マッハ数一様流マッハ数

mmcc
・・ ・・

質量流量比質量流量比（＝（＝mmjj／／mm∞∞））

－－mmcc 各試験ケース各試験ケース（表１（表１；；（（11））～～（（66））））ごとにすごとにす
－－

べての迎角についてべての迎角についてmmccを平均した値を平均した値
・・
mmjj 逆噴射ジェットノズル逆噴射ジェットノズル（（MMjj  ＝＝3.053.05））から噴出から噴出

される質量流量される質量流量（（＝ρ＝ρ＊＊ jj V V＊＊ jj A A＊＊ jj  ））
・・
mm∞∞ 迎角α＝迎角α＝00°°の場合に模型頭部面積に流入するの場合に模型頭部面積に流入する

主流の質量流量主流の質量流量（＝（＝ρρ∞∞ V V∞∞ S  S ））

PP 模型頭部表面圧力模型頭部表面圧力

PPjj 逆噴射ジェットノズルの出口静圧逆噴射ジェットノズルの出口静圧

PPnn 模型頭部逆噴射ジェットノズル出口付近の外模型頭部逆噴射ジェットノズル出口付近の外

部圧力部圧力

PPOO((PPOO∞∞)) 風洞集合胴圧力風洞集合胴圧力

PPOjOj 逆噴射ジェットの淀み圧力逆噴射ジェットの淀み圧力
－－

PPOjOj 各試験ケース各試験ケース（表１（表１；；（（11））～～（（66））））ごとにすごとにす

べての迎角についてべての迎角について PPOjOj  を平均した値を平均した値

PP∞∞ 一様流静圧一様流静圧

qqjj 逆噴射ジェットノズル出口の動圧逆噴射ジェットノズル出口の動圧

qq∞∞ 一様流動圧一様流動圧（＝（＝(1(1／／ 2)2)ρρ∞∞ VV22∞∞））

RR11 模型頭部曲率半径模型頭部曲率半径（＝（＝ 200mm200mm））

RRee∞∞ 一様流レイノルズ数一様流レイノルズ数（（11／／ cmcm））

RROO 模型頭部半径模型頭部半径（＝（＝ dd／／ 22＝＝ 50mm50mm））

rr 模型頭部中心から圧力測定孔までの距離模型頭部中心から圧力測定孔までの距離

SS 模型頭部最大投影面積模型頭部最大投影面積（＝π（＝π dd22／／ 44））

TT 逆噴射ジェットの推力逆噴射ジェットの推力（＝（＝（π（π dd22ee／／ 44））

・・（（22qqjj＋＋ PPjj－－ PP∞∞））））

VV∞∞ 一様流の速さ一様流の速さ

VV＊＊ 逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの

速さ速さ（音速状態）（音速状態）

αα 迎角迎角

γγ jj 逆噴射ジェット気体の比熱比逆噴射ジェット気体の比熱比

θθ cc 模型頭部逆円錐部の半頂角模型頭部逆円錐部の半頂角

θθ jj 逆噴射ジェットノズルの開き角逆噴射ジェットノズルの開き角（半頂角）（半頂角）

ρρ∞∞ 一様流密度一様流密度

ρρ＊＊ 逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの

密度密度（音速状態）（音速状態）

２．２．まえがきまえがき

　宇宙空間から大気圏に再突入する鈍頭飛翔体の軌道変　宇宙空間から大気圏に再突入する鈍頭飛翔体の軌道変

換および空力加熱低減のために，換および空力加熱低減のために，頭部から逆噴射超音速頭部から逆噴射超音速

ジェットを噴射させる具体的方法が検討されているジェットを噴射させる具体的方法が検討されている

1),2),3)1),2),3)。。特に地球静止軌道や惑星からの帰還のように，特に地球静止軌道や惑星からの帰還のように，地地

球周回低高度軌道球周回低高度軌道（（LEO : Low Earth OrbitLEO : Low Earth Orbit））からの再からの再

突入速度より高速で突入する場合には，突入速度より高速で突入する場合には，その際の空力加その際の空力加
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熱が極めて大きくなるため，熱が極めて大きくなるため，複数回の大気圏突入複数回の大気圏突入・・大気大気

圏スキップ脱出の繰り返しを行い，圏スキップ脱出の繰り返しを行い，その間の空力抵抗をその間の空力抵抗を

利用して飛翔速度の低減を図るコンセプトが検討されて利用して飛翔速度の低減を図るコンセプトが検討されて

いる。いる。その際にその際にLEOLEOの周回速度近くまで速度低減した後の周回速度近くまで速度低減した後

に浅い角度で再突入して大気圏スキップを行いに浅い角度で再突入して大気圏スキップを行い LEOLEOにに
再び戻る場合と，再び戻る場合と，十分速度を低減して地上に帰還する場十分速度を低減して地上に帰還する場

合とが考えられる。合とが考えられる。LEOLEOに戻る場合は空力制動軌道変換に戻る場合は空力制動軌道変換

機機（（Aeroassisted Orbital Transfer Vehicle : AOTVAeroassisted Orbital Transfer Vehicle : AOTV））とと

呼ばれ，呼ばれ，AOTVAOTVは静止軌道からは静止軌道からLEOLEOへの変換において有への変換において有

効とされている。効とされている。この際，この際，鈍頭頭部から逆噴射ジェット鈍頭頭部から逆噴射ジェット

を噴出して空力加熱の低減を図ると共に，を噴出して空力加熱の低減を図ると共に，空力抵抗，空力抵抗，揚揚

力等の空力特性を変化させて制御に用いる可能性があ力等の空力特性を変化させて制御に用いる可能性があ

る。る。

　このような空力制動再突入機への逆噴射ジェットの応　このような空力制動再突入機への逆噴射ジェットの応

用に関連して，用に関連して，超超・・極超音速流中での鈍頭頭部からの逆極超音速流中での鈍頭頭部からの逆

噴射ジェットによる空力特性への影響について，噴射ジェットによる空力特性への影響について，これまこれま

でに実験的に幾つかの研究が行われているでに実験的に幾つかの研究が行われている 4),5),6)4),5),6)。。文献文献

４）４）では，では，超音速流中に迎角なしで置かれたジェミニ型超音速流中に迎角なしで置かれたジェミニ型

カプセル頭部からジェットの逆噴射を行い，カプセル頭部からジェットの逆噴射を行い，全機表面圧全機表面圧

力の測定力の測定（積分値から抵抗係数の取得）（積分値から抵抗係数の取得）およびシュリーおよびシュリー

レン写真観測から，レン写真観測から，逆噴射による表面圧力逆噴射による表面圧力（抵抗係数）（抵抗係数）のの

減少特性と流れの非定常性を示した。減少特性と流れの非定常性を示した。文献５）文献５）では，では，超超

音速流中に迎角α＝０音速流中に迎角α＝０ °°～～ 9090°°で置かれたロケットを模で置かれたロケットを模

擬した円柱先端からジェット噴射を行い，擬した円柱先端からジェット噴射を行い，表面圧力分布表面圧力分布

測定およびシュリーレン観測写真から，測定およびシュリーレン観測写真から，大きい空力干渉大きい空力干渉

の観測と圧力分布のデータを与えている。の観測と圧力分布のデータを与えている。文献６）文献６）ではでは

超～極超音速流超～極超音速流（（MM∞∞＝３～６＝３～６））に迎角α＝０に迎角α＝０ °°～５～５ °°でで

置かれた鈍頭度の大きい平頭円錐模型の頭部から超音速置かれた鈍頭度の大きい平頭円錐模型の頭部から超音速

ジェットの逆噴射を行い，ジェットの逆噴射を行い，詳細な表面圧力分布測定およ詳細な表面圧力分布測定およ

びシュリーレン観測から，びシュリーレン観測から，主として迎角α＝０主として迎角α＝０ °°での主での主

流／ジェットの空力干渉流れ場の構造をジェットの推力流／ジェットの空力干渉流れ場の構造をジェットの推力

（流量）（流量）をパラメータとして示した。をパラメータとして示した。特に小流量ジェット特に小流量ジェット

による空力スパイク効果を含む非定常干渉の鮮明な観測による空力スパイク効果を含む非定常干渉の鮮明な観測

を得ている。を得ている。

　しかしながら，　しかしながら，これらの実験的研究では，これらの実験的研究では，鈍頭度の大鈍頭度の大

きい再突入機の空力特性に対する逆噴射ジェットの影響きい再突入機の空力特性に対する逆噴射ジェットの影響

が，が，広い迎角範囲において明らかにされていない。広い迎角範囲において明らかにされていない。

　また，　また，逆噴射ジェットを利用する上で特に重要な超音逆噴射ジェットを利用する上で特に重要な超音

速ジェットの空気力学的研究は古くから多数行われてお速ジェットの空気力学的研究は古くから多数行われてお

り，り，自由噴射および迎角なしでの逆噴射に関する実験お自由噴射および迎角なしでの逆噴射に関する実験お

よび数値解析よび数値解析（（CFDCFD））シミュレーションがある。シミュレーションがある。これらこれら

の基礎的研究については，の基礎的研究については，その重要性に鑑み，その重要性に鑑み，次節に別次節に別

に述べる。に述べる。

　他方，　他方，逆噴射ジェットのないカプセル形状の空力特性逆噴射ジェットのないカプセル形状の空力特性

の研究としては，の研究としては，航空宇宙技術研究所と宇宙開発事業団航空宇宙技術研究所と宇宙開発事業団

との間の共同研究との間の共同研究「回収技術の研究」「回収技術の研究」7)7)において，において，カプカプ

セルの形状と迎角を大幅に変えた際の空力特性の測定がセルの形状と迎角を大幅に変えた際の空力特性の測定が

実施されている。実施されている。その結果，その結果，飛行制御に利用し得る空力飛行制御に利用し得る空力

特性として重要な揚力と抗力の比は，特性として重要な揚力と抗力の比は，カプセルの偏平度カプセルの偏平度

が大きい程大きくなる事が示されている。が大きい程大きくなる事が示されている。

　本報告では，　本報告では，この様な状況に鑑み，この様な状況に鑑み，再突入カプセルの再突入カプセルの

内で飛行制御に有利な偏平度の大きい形状を取り上げ，内で飛行制御に有利な偏平度の大きい形状を取り上げ，

極超音速流中で超音速逆噴射がカプセル飛翔体の空力特極超音速流中で超音速逆噴射がカプセル飛翔体の空力特

性に与える影響を，性に与える影響を，迎角を大きく変化させて実験的に調迎角を大きく変化させて実験的に調

べた。べた。航空宇宙技術研究所の航空宇宙技術研究所の 50cm50cmφ極超音速風洞を用φ極超音速風洞を用

いて試験を実施し，いて試験を実施し，カプセル頭部からの超音速逆噴射ジカプセル頭部からの超音速逆噴射ジ

ェットの流量ェットの流量（または逆噴射ジェット淀み圧力）（または逆噴射ジェット淀み圧力）およびおよび

迎角をパラメータとして，迎角をパラメータとして，逆噴射ジェット／主流の干渉逆噴射ジェット／主流の干渉

のシュリーレン可視化とカプセル表面圧力分布測定を行のシュリーレン可視化とカプセル表面圧力分布測定を行

った。った。カプセル表面圧力分布測定値を全表面にわたってカプセル表面圧力分布測定値を全表面にわたって

積分して抗力，積分して抗力，揚力揚力（揚抗比）（揚抗比）を求め，を求め，超音速逆噴射ジ超音速逆噴射ジ

ェットの流量および迎角との関係を求めた。ェットの流量および迎角との関係を求めた。また，また，これこれ

らの空力特性変化が逆噴射ジェット／主流の干渉とどのらの空力特性変化が逆噴射ジェット／主流の干渉とどの

様な関係にあるかを明らかにした。様な関係にあるかを明らかにした。

３．３．逆噴射ジェットの流れ場の基本的性質逆噴射ジェットの流れ場の基本的性質

3. 13. 1　超音速ジェット　超音速ジェット（自由噴流／逆噴射噴流）（自由噴流／逆噴射噴流）の基本の基本

的性質的性質

　逆噴射ジェットを利用する際には，　逆噴射ジェットを利用する際には，激しい空力干渉を激しい空力干渉を

含む流れ場全体の特徴を把握しておくことが重要であ含む流れ場全体の特徴を把握しておくことが重要であ

る。る。

　超　超・・極超音速流中に置かれた鈍頭物体の頭部におい極超音速流中に置かれた鈍頭物体の頭部におい

て，て，その強い離脱衝撃波後の淀み点領域で壁面に垂直にその強い離脱衝撃波後の淀み点領域で壁面に垂直に

噴射された超音速ジェットは，噴射された超音速ジェットは，離脱衝撃波と激しい空力離脱衝撃波と激しい空力

干渉を起こすが，干渉を起こすが，淀み点領域へのジェットの噴射である淀み点領域へのジェットの噴射である

から，から，静止気体中に噴出されたジェットの基本的な特性静止気体中に噴出されたジェットの基本的な特性

をかなり保持するものと考えられる。をかなり保持するものと考えられる。従って以下に，従って以下に，先先

ず静止大気中に噴出された超音速ジェットの概要を述ず静止大気中に噴出された超音速ジェットの概要を述

べ，べ，次にこれに比較して逆噴射ジェットの場合について次にこれに比較して逆噴射ジェットの場合について

述べる。述べる。

　一般に静止大気中に噴出された超音速ジェットは，　一般に静止大気中に噴出された超音速ジェットは，ノノ

ズル出口でのジェットの静圧と周辺圧力の比によってズル出口でのジェットの静圧と周辺圧力の比によって

　　　①　　　① PPjj／／ PPnn＜１＜１：：過膨脹ノズル流過膨脹ノズル流

　　　②　　　② PPjj／／ PPnn≒１≒１：：適正膨脹ノズル流適正膨脹ノズル流

　　　③　　　③ PPjj／／ PPnn＞１＞１：：不足膨脹ノズル流不足膨脹ノズル流

となることはよく知られている。となることはよく知られている。静止大気中に噴出され静止大気中に噴出され

た超音速ジェットについては，た超音速ジェットについては，古くから数多くの研究が古くから数多くの研究が

なされており，なされており，特に③の不足膨脹ノズル流については，特に③の不足膨脹ノズル流については，

ジェットの圧力，ジェットの圧力，マッハ数等の種々のパラメータによっマッハ数等の種々のパラメータによっ

てジェット気流の内部構造が複雑に変化することが実験てジェット気流の内部構造が複雑に変化することが実験

的的・・解析的に調べられている解析的に調べられている（古くからの研究について（古くからの研究について

は文献８）は文献８）を参照されたい）。を参照されたい）。③の不足膨脹ノズル流で③の不足膨脹ノズル流で

は，は，PPjj  が低いとジェット境界での反射による通常の膨脹が低いとジェット境界での反射による通常の膨脹

波波・・圧縮波の繰り返しによる②に近いパターンとなる圧縮波の繰り返しによる②に近いパターンとなる
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が，が，PPjj  を次第に増加すると外に広がったジェット境界面を次第に増加すると外に広がったジェット境界面

で反射して生じた圧縮波は境界近傍に衝撃波を形成し，で反射して生じた圧縮波は境界近傍に衝撃波を形成し，

ジェット境界面は円弧状に収縮して垂直衝撃波ジェット境界面は円弧状に収縮して垂直衝撃波（リーマ（リーマ

ン波またはマッハディスク，ン波またはマッハディスク，参考文献８）参考文献８）による図による図 1. 11. 1
参照）参照）が形成される。が形成される。文献８）文献８）では実験および特性曲線では実験および特性曲線

法解析によって，法解析によって，ジェット圧力ジェット圧力 PPjj  ，，超音速ノズルの開き超音速ノズルの開き

角度角度θθ jj  ，，ジェットマッハ数ジェットマッハ数MM jj  およびジェット気体のおよびジェット気体の

比熱比比熱比γγ jj  をパラメータとしてジェット構造の詳細な検をパラメータとしてジェット構造の詳細な検

討を行い，討を行い，主たるパラメータはジェットのノズル出口静主たるパラメータはジェットのノズル出口静

圧圧 PPjj  であること，であること，ならびにならびに PPjj／／ PPnnが１に近い狭い範囲が１に近い狭い範囲

（（MMjj  ，，θθ jjおよびおよびγγ jjに依存，に依存，参考文献８）参考文献８）による図による図 1. 21. 2

参照）参照）以外ではマッハディスクが発生するパターンにな以外ではマッハディスクが発生するパターンにな

ることを示した。ることを示した。なお，なお，PPjj  ではなくジェット総圧ではなくジェット総圧 PPOjOj  をを

パラメータとすると，パラメータとすると，他のパラメータ他のパラメータ（（θθ jj  等）等）と影響と影響

が重複して物理現象を不透明にすると指摘している。が重複して物理現象を不透明にすると指摘している。

　超　超・・極超音速気流中で頭部からジェットを逆噴射した極超音速気流中で頭部からジェットを逆噴射した

場合についても，場合についても，主流とジェットの複雑な空力的干渉に主流とジェットの複雑な空力的干渉に

関して古くから実験的な研究が数多くなされている関して古くから実験的な研究が数多くなされている 9)9)～～

12)12)。。現象を支配すると考えられるパラメータには主流条現象を支配すると考えられるパラメータには主流条

件件（（MM∞∞，，PPOO∞∞），），逆噴射ジェット条件逆噴射ジェット条件（（MMjj  ，，PPOjOj  ，，θθ jj  ，，

γγ jj  ），），総圧比総圧比 PPOjOj／／ PPOO∞∞，，迎角αならびに鈍頭頭部直径迎角αならびに鈍頭頭部直径

／ジェットノズル出口直径の比／ジェットノズル出口直径の比 ddmm／／ ddjj  等がある。等がある。文献文献

図図 1. 21. 2　静止大気中に噴出した自由噴流でリーマン波　静止大気中に噴出した自由噴流でリーマン波（マッハディスク）（マッハディスク）の発生しないパラメータ範囲の発生しないパラメータ範囲

（参考文献８）（参考文献８）による）　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　による）　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　

図図 1. 11. 1　静止大気中への不足膨張ジェット噴出におけるリーマン波　静止大気中への不足膨張ジェット噴出におけるリーマン波（マッハディスク）（マッハディスク）の例の例

　（参考文献８）　（参考文献８）のシュリーレン写真）のシュリーレン写真）：：MMjj＝＝ 1.001.00，，θθNN＝０＝０ °°，，PPjj／／ PP∞∞≒≒ 105105
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９）９）では，では，マッハ数６の極超音速流中で，マッハ数６の極超音速流中で，これらのパラこれらのパラ

メータの広い範囲にわたって流れ場のシュリーレン観測メータの広い範囲にわたって流れ場のシュリーレン観測

（高速度カメラによる）（高速度カメラによる）を行い，を行い，定常定常・・非定常ジェット干非定常ジェット干

渉を詳細にとらえた。渉を詳細にとらえた。特に，特に，③の不足膨脹ノズル流で超③の不足膨脹ノズル流で超

音速ジェットが主流衝撃波をエアロスパイク状に突き抜音速ジェットが主流衝撃波をエアロスパイク状に突き抜

け，け，流れ場全体が非定常振動する様子がシュリーレン観流れ場全体が非定常振動する様子がシュリーレン観

測で詳細にとらえられ，測で詳細にとらえられ，模型直径模型直径ddmmで無次元化した離脱で無次元化した離脱

距離と距離と llmm／／ddmmととPPOjOj／／PPOO∞∞の相関から非定常振動が発生の相関から非定常振動が発生

するする PPOjOj／／ PPOO∞∞の範囲を示した。の範囲を示した。しかし，しかし，この相関が他この相関が他

のパラメータにも大きく依存することも併せて指摘してのパラメータにも大きく依存することも併せて指摘して

おり，おり，この大きい離脱距離を与える激しい逆噴射干渉のこの大きい離脱距離を与える激しい逆噴射干渉の

物理モデルについては，物理モデルについては，むしろ静止気体へのジェット噴むしろ静止気体へのジェット噴

射を基本とした２次元の単純化解析によって定性的な説射を基本とした２次元の単純化解析によって定性的な説

明が与えられるとしている。明が与えられるとしている。また，また，前方へ吹き出された前方へ吹き出された

主流衝撃波の最大離脱距離主流衝撃波の最大離脱距離 llmm／／ ddmmが，が，迎角αによって迎角αによって

急激に縮小することを示した。急激に縮小することを示した。

　文献　文献 1616））では，では，超音速流中の迎角なしの円柱の半球頭超音速流中の迎角なしの円柱の半球頭

部からの超音速ジェットの逆噴射実験において，部からの超音速ジェットの逆噴射実験において，総圧比総圧比

PPOjOj／／ PPOO∞∞を細かく変えて流れ場の総圧比への依存性にを細かく変えて流れ場の総圧比への依存性に

注目して頭部表面圧力測定およびシュリーレン観測を行注目して頭部表面圧力測定およびシュリーレン観測を行

い，い，総圧比総圧比 PPOjOj／／ PPOO∞∞に応じて流れ場が定常／非定常にに応じて流れ場が定常／非定常に

なること，なること，ならびに総圧比の狭い領域に極めて不安定なならびに総圧比の狭い領域に極めて不安定な

領域が存在することを示した。領域が存在することを示した。この実験では主流条件この実験では主流条件

（（MM∞∞およびおよびPPOO∞∞））は一定で，は一定で，２種類のジェットノズル２種類のジェットノズル（マ（マ

ッハ数ッハ数MMjj＝＝ 1.01.0，，1.51.5））においてのみを変えてにおいてのみを変えて PPOjOj／／ PPOO∞∞

の影響を見ているが，の影響を見ているが，流れ場パターンは流れ場パターンはMM jj  に依存してに依存して

おり，おり，従って，従って，総圧比をパラメータとしていると言うよ総圧比をパラメータとしていると言うよ

りも，りも，静圧比静圧比 PPjj／／ PPnnおよびおよびMMjj  をパラメータとしているをパラメータとしている

と言った方が妥当であろう。と言った方が妥当であろう。

　この複雑な空力干渉のある流れ場の構造解析の研究に　この複雑な空力干渉のある流れ場の構造解析の研究に

は，は，数値流体力学解析が最も威力を発揮する数値流体力学解析が最も威力を発揮する 13)13)～～ 15),17)15),17)～～

19)19)。。文献文献 1313））では，では，超音速流中の迎角なしの平頭円柱か超音速流中の迎角なしの平頭円柱か

ら超音速ジェットを逆噴射した場合について，ら超音速ジェットを逆噴射した場合について，広いパラ広いパラ

メータ範囲にわたって，メータ範囲にわたって，軸対称軸対称 EulerEuler方程式の人工粘性方程式の人工粘性

付き非定常差分法による数値解析を行い，付き非定常差分法による数値解析を行い，PPOjOj／／ PPOO∞∞にに

応じて次のとおり定常な干渉流れ場とエアロスパイク状応じて次のとおり定常な干渉流れ場とエアロスパイク状

の非定常な流れ場が発生することを示したの非定常な流れ場が発生することを示した：：（（ii））定常流定常流
れ場れ場；；静止大気中へのジェット圧力の高い不足膨脹流静止大気中へのジェット圧力の高い不足膨脹流

（前述の③の（前述の③のPPOjOj  の大きいケース）の大きいケース）と類似なジェット構造と類似なジェット構造

で，で，マッハディスクを通った流れは主流の弓状衝撃波とマッハディスクを通った流れは主流の弓状衝撃波と

共通の淀み点領域通過後に機体側に押し戻されてジェッ共通の淀み点領域通過後に機体側に押し戻されてジェッ

ト境界の外側に再循環流ト境界の外側に再循環流（剥離渦）（剥離渦）を形成，を形成，（（iiii））非定常非定常

流れ場流れ場；；ジェット圧力の低い不足膨脹流ジェット圧力の低い不足膨脹流（前述の③の（前述の③のPPOjOj

の小さいケース）の小さいケース）が，が，マッハディスクを形成せずに膨脹マッハディスクを形成せずに膨脹

波波・・圧縮波を繰り返して弓状衝撃波をエアロスパイク状圧縮波を繰り返して弓状衝撃波をエアロスパイク状

に突き抜ける構造。に突き抜ける構造。文献文献 1313））～～ 1515））の数値解析は，の数値解析は，定常定常

流れ場のジェット構造の実験結果を良く説明し，流れ場のジェット構造の実験結果を良く説明し，また当また当

時の計算機能力制限から非定常なサイクル結果までは得時の計算機能力制限から非定常なサイクル結果までは得

られていないが，られていないが，エアロスパイク状の干渉流れ場のジェエアロスパイク状の干渉流れ場のジェ

ット構造を初めて詳細に与えた。ット構造を初めて詳細に与えた。大型高速計算機を用い大型高速計算機を用い

て軸対称ナビエて軸対称ナビエ・・ストークス方程式ストークス方程式（全流れ場の層流仮（全流れ場の層流仮

定）定）を時間依存差分解法で解いた最近の文献を時間依存差分解法で解いた最近の文献 1818））では，では，
超音速流中の半球頭部から音速ジェットを逆噴射した流超音速流中の半球頭部から音速ジェットを逆噴射した流

れ場について定常解と非定常解を得たが，れ場について定常解と非定常解を得たが，非定常解の存非定常解の存

在領域を在領域を PPOjOj／／ PPOO∞∞に対して示すとともに，に対して示すとともに，非定常解に非定常解に

おいてはマッハディスク型から次第に膨脹波おいてはマッハディスク型から次第に膨脹波・・圧縮波型圧縮波型

に移行し更にマッハディスク型に戻る自励振動を繰り返に移行し更にマッハディスク型に戻る自励振動を繰り返

す解を与えている。す解を与えている。文献文献 1919））では，では，この振動解の周波数この振動解の周波数

分析を行い実験との比較的良い一致を示している。分析を行い実験との比較的良い一致を示している。

3. 23. 2　逆噴射ジェット流れ場の空力干渉パターン　逆噴射ジェット流れ場の空力干渉パターン

　静止大気中または超　静止大気中または超・・極超音速流中の超音速極超音速流中の超音速（逆）（逆）噴噴

射ジェットに関するこれまでの主要な実験的射ジェットに関するこれまでの主要な実験的・・数値解析数値解析

的的（（CFDCFD））研究から，研究から，迎角のない逆噴射ジェットの場合迎角のない逆噴射ジェットの場合

については，については，定常パターン定常パターン・・非定常パターンの干渉流れ非定常パターンの干渉流れ

場の構造がかなり分かってきたが，場の構造がかなり分かってきたが，干渉流れ場を支配す干渉流れ場を支配す

るパラメータの数は多く，るパラメータの数は多く，各種パラメータの相関関係は各種パラメータの相関関係は

明らかになってはおらず，明らかになってはおらず，迎角がある場合には一層不明迎角がある場合には一層不明

であることを前節で示した。であることを前節で示した。

　本研究では，　本研究では，パラメータとなり得る物理量の内，パラメータとなり得る物理量の内，主流主流

およびジェットのマッハ数およびジェットのマッハ数（（MM∞∞およびおよびMMjj  ），），主流貯気主流貯気

槽圧力槽圧力 PPOO∞∞，，ジェットノズルの開き角度ジェットノズルの開き角度θθ jj  ，，模型前面模型前面

直径とノズル出口直径の比直径とノズル出口直径の比 d d／／ ddee  はそれぞれ一定であはそれぞれ一定であ

って，って，可変量はジェットの貯気槽圧力可変量はジェットの貯気槽圧力 PPOjOjおよび迎角αおよび迎角α

のみである。のみである。そこで，そこで，カプセル頭部の淀み点領域で壁面カプセル頭部の淀み点領域で壁面

に垂直に逆噴出された超音速ジェットが空力特性に与えに垂直に逆噴出された超音速ジェットが空力特性に与え

る影響を，る影響を，ノズル出口でのジェットの静圧ノズル出口でのジェットの静圧PPjj  と周辺圧力と周辺圧力

PPnn  の比によっての比によって

①① PPjj／／ PPnn＜１＜１：：過膨脹ノズル流過膨脹ノズル流

②② PPjj／／ PPnn≧１≧１：：適正膨脹ノズル流又は不足膨脹ノズ適正膨脹ノズル流又は不足膨脹ノズ

ル流でル流で PPjj  が低い場合が低い場合

③③ PPjj／／ PPnn＞１＞１：：不足膨脹ノズル流で不足膨脹ノズル流で PPjj  が高い場合が高い場合

④④ PPjj／／ PPnn≫１≫１：：不足膨脹ノズル流で不足膨脹ノズル流でPPjj  が極めて高いが極めて高い

場合場合

の４区分に分けて検討した。の４区分に分けて検討した。それぞれの流れ場の特性とそれぞれの流れ場の特性と

空力干渉パターンは，空力干渉パターンは，迎角αがない場合には図迎角αがない場合には図 1. 31. 3およおよ
び下記のとおりであるび下記のとおりである：：

　①　① PPjj＜＜ PPnnの場合の場合

　過膨脹ノズル流として淀み点領域に逆噴射された小流　過膨脹ノズル流として淀み点領域に逆噴射された小流

量のジェット量のジェット（低いジェット圧力）（低いジェット圧力）は，は，圧縮波圧縮波（衝撃波）（衝撃波）

によって急激にエネルギー損失を受けた後にカプセル頭によって急激にエネルギー損失を受けた後にカプセル頭

部の離脱衝撃波に到達してこれを若干形状変形部の離脱衝撃波に到達してこれを若干形状変形（凸部を（凸部を

形成）形成）する。する。流れ場は不安定である。流れ場は不安定である。

　②　② PPjj≧≧ PPnnの場合の場合
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　適正膨脹の又は若干不足膨脹のノズル流　適正膨脹の又は若干不足膨脹のノズル流（（PPjj  が低い場が低い場

合）合）として噴出された逆噴射ジェットは，として噴出された逆噴射ジェットは，エネルギー損エネルギー損

失の少ないジェット流として粘性によるエネルギー散逸失の少ないジェット流として粘性によるエネルギー散逸

を受けながら弓状衝撃波を深く貫通して，を受けながら弓状衝撃波を深く貫通して，いわゆる空力いわゆる空力

的スパイク効果を発生する。的スパイク効果を発生する。遥か前方に押し出された離遥か前方に押し出された離

脱衝撃波は斜め衝撃波となり，脱衝撃波は斜め衝撃波となり，その中心部にあるジェッその中心部にあるジェッ

ト流の外側にはジェット気流による長い循環流が形成さト流の外側にはジェット気流による長い循環流が形成さ

れる。れる。この流れ場は極めて強い不安定性を示し，この流れ場は極めて強い不安定性を示し，圧力に圧力に

よっては②と③の両パターンを高速で反復する場合があよっては②と③の両パターンを高速で反復する場合があ

る。る。

　③　③ PPjj＞＞ PPnnの場合の場合

　不足膨脹ノズル流　不足膨脹ノズル流（（PPjj  が高い場合）が高い場合）として噴出されたとして噴出された

逆噴射ジェットはノズル出口から扇状に膨脹し，逆噴射ジェットはノズル出口から扇状に膨脹し，ジェッジェッ

ト境界面に沿った圧縮波は衝撃波を形成して扇状ジェット境界面に沿った圧縮波は衝撃波を形成して扇状ジェッ

トは円弧状に収縮されてマッハディスクが発生する。トは円弧状に収縮されてマッハディスクが発生する。離離

脱衝撃波とマッハディスクをそれぞれ通過した主流とジ脱衝撃波とマッハディスクをそれぞれ通過した主流とジ

ェット気流は共通の淀み点を持ち，ェット気流は共通の淀み点を持ち，ジェット気流はジェジェット気流はジェ

ット境界面の外側に循環流を発生し，ット境界面の外側に循環流を発生し，主流はその外側を主流はその外側を

カプセル表面に向かって流れて前面で再圧縮波を形成すカプセル表面に向かって流れて前面で再圧縮波を形成す

る。る。この流れ場は安定している。この流れ場は安定している。

　④　④ PPjj≫≫ PPnnの場合の場合

　本質的には③と同様の流れ場であるが，　本質的には③と同様の流れ場であるが，ジェット流量ジェット流量

が極めて大きいため，が極めて大きいため，ジェット境界面ジェット境界面・・外側循環流がカ外側循環流がカ

プセル前面を大きく包み込んで，プセル前面を大きく包み込んで，その外側の主流はカプその外側の主流はカプ

セル表面の遥か外側を流れ去ることになって，セル表面の遥か外側を流れ去ることになって，空力的に空力的に

は主流からカプセル機体は見えていない。は主流からカプセル機体は見えていない。この流れ場はこの流れ場は

非常に安定している。非常に安定している。

図図 1. 31. 3　逆噴射ジェット流れ場の干渉パターン　逆噴射ジェット流れ場の干渉パターン
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　以上は迎角のない場合であって，　以上は迎角のない場合であって，迎角を取った場合，迎角を取った場合，

特に大きい迎角を持った逆噴射の特性については詳しい特に大きい迎角を持った逆噴射の特性については詳しい

検討がこれまで行われていない。検討がこれまで行われていない。本研究はこのような状本研究はこのような状

況に鑑み，況に鑑み，1515°°までの迎角を取って逆噴射を行い，までの迎角を取って逆噴射を行い，詳細詳細

な表面圧力分布測定とその積分による空気力の取得を行な表面圧力分布測定とその積分による空気力の取得を行

ったものである。ったものである。

４．４．試験装置試験装置

4. 14. 1　模型および３分力天秤　模型および３分力天秤

(1)(1)　本体　本体

　本試験で用いた模型の形状は，　本試験で用いた模型の形状は，模型頭部が鈍頭度の大模型頭部が鈍頭度の大

きいカプセル形状で，きいカプセル形状で，その後部は逆円錐と円筒の組み合その後部は逆円錐と円筒の組み合

わせによって構成されている。わせによって構成されている。カプセルの曲率決定にあカプセルの曲率決定にあ

たっては，たっては，文献７）文献７）の中のの中の「カプセルの空力特性の研究」「カプセルの空力特性の研究」

に関する報告および文献に関する報告および文献 2020），），2121））等のデータを参考に等のデータを参考に

して，して，抗力抗力CCDDが大きく，が大きく，比較的静的比較的静的・・動的に安定な曲率動的に安定な曲率

半径の大きい形状半径の大きい形状（カプセル半径の４倍）（カプセル半径の４倍）を選定した。を選定した。カカ

プセル形状模型の主要寸法を図プセル形状模型の主要寸法を図 2. 12. 1に，に，その外観を図その外観を図 2.2.

22に示す。に示す。頭部の曲率半径は頭部の曲率半径は RR11＝＝ 200mm200mm（頭部半径の（頭部半径の

４倍），４倍），頭部の直径は頭部の直径は dd＝＝ 100mm100mm，，逆円錐部半頂角は逆円錐部半頂角はθθcc

＝＝ 6060 °° とし，とし，後部の円筒部は直径後部の円筒部は直径 dd BB＝＝ 40mm40mm，，長さ長さ

90.6mm90.6mmである。である。なおカプセル肩部と逆円錐部は鋭角的なおカプセル肩部と逆円錐部は鋭角的

図図 2. 32. 3　圧力測定孔の位置　圧力測定孔の位置（単位（単位：：mmmm））

図図 2. 22. 2　模型の写真　模型の写真図図 2. 12. 1　模型の寸法　模型の寸法（単位（単位：：mmmm））
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に接続されている。に接続されている。カプセル中心部に表面に垂直に逆噴カプセル中心部に表面に垂直に逆噴

射超音速ノズルを取付け，射超音速ノズルを取付け，プレナム室を通じて外部からプレナム室を通じて外部から

逆噴射ジェット用気体を導入する。逆噴射ジェット用気体を導入する。

　図　図 2. 32. 3に示すように直径が１に示すように直径が１mmmmの圧力測定孔は，の圧力測定孔は，ＺＺ

軸の右半面の頭部表面に総数軸の右半面の頭部表面に総数5252個設けてある。個設けてある。それらはそれらは

頭部中心から半径方向に放射状に広がる直線上に分布し頭部中心から半径方向に放射状に広がる直線上に分布し

ている。ている。圧力測定孔の位置は，圧力測定孔の位置は，Ｚ軸Ｚ軸（負）（負）から測った中から測った中

心角φと頭部中心からの距離心角φと頭部中心からの距離 rr をパラメータとしてをパラメータとして

図図 2. 32. 3に示す。に示す。φ＝０φ＝０ °°およびおよび 180180°°上の圧力測定孔の間上の圧力測定孔の間

隔は頭部表面に沿って等距離である。隔は頭部表面に沿って等距離である。本試験では計測装本試験では計測装

置の都合によりφ＝置の都合によりφ＝ 9090°°～～ 180180°°の範囲のの範囲の 3232個について個について

圧力測定を行った。圧力測定を行った。従って一つの迎角αについての模型従って一つの迎角αについての模型

表面圧力は，表面圧力は，プラス側およびマイナス側の迎角プラス側およびマイナス側の迎角（±α）（±α）

を取ることによって取得した。を取ることによって取得した。なお迎角αは模型Ｚ軸面なお迎角αは模型Ｚ軸面

（φ＝０（φ＝０ °°，，φ＝φ＝ 180180°°面）面）内にとっている。内にとっている。

(2)(2)　逆噴射ジェットノズル　逆噴射ジェットノズル

　逆噴射ジェットノズルは基準マッハ数　逆噴射ジェットノズルは基準マッハ数MMjj＝＝ 3.053.05の超の超
音速ノズルである。音速ノズルである。ノズル主要寸法は，ノズル主要寸法は，スロート直径スロート直径 ddNN

＝＝ 3.1mm3.1mm，，出口直径出口直径 ddee＝＝ 6.54mm6.54mmおよび開き角および開き角（半頂（半頂

角）角）θθ jj＝＝ 1010°°である。である。またノズル出口の外径はまたノズル出口の外径は 7.14mm7.14mm
で，で，ノズルは模型頭部中央に頭部表面からノズルは模型頭部中央に頭部表面から7.9mm7.9mm突き出突き出
して取付けられている。して取付けられている。ノズル取付け部の上流には，ノズル取付け部の上流には，安安

定な逆噴射ジェットを供給するためにプレナム室が設け定な逆噴射ジェットを供給するためにプレナム室が設け

てある。てある。逆噴射ジェットノズルについては，逆噴射ジェットノズルについては，逆噴射ジェ逆噴射ジェ

ットのマッハ数効果を調べるためスロート直径２ットのマッハ数効果を調べるためスロート直径２mmmmをを

持つ３種類の逆噴射ジェットノズル持つ３種類の逆噴射ジェットノズル（（MMjj＝２，＝２，３，３，４）４）

を製作した。を製作した。しかし予備試験の段階で，しかし予備試験の段階で，模型の迎角模型の迎角（α（α

＝＝ 1515°°））を取ると流れ場が激しい非定常高速振動を行い，を取ると流れ場が激しい非定常高速振動を行い，

定常圧力データの取得が困難となった。定常圧力データの取得が困難となった。その詳細な空力その詳細な空力

的現象は明らかではないが，的現象は明らかではないが，逆噴射ジェットの流量を増逆噴射ジェットの流量を増

加すると流れ場が安定することが実験的に分かった。加すると流れ場が安定することが実験的に分かった。そそ

こで初期に設計した逆噴射ジェットノズルこで初期に設計した逆噴射ジェットノズル（（MMjj＝４）＝４）のの

スロート直径を約スロート直径を約 1.51.5倍として逆噴射ジェットの流量増倍として逆噴射ジェットの流量増

加を図ることにより，加を図ることにより，迎角迎角（α＝（α＝ 1515°°））を取った場合でを取った場合で

もほぼ定常に近い圧力データの取得が可能となった。もほぼ定常に近い圧力データの取得が可能となった。本本

試験ではこの改造したノズル試験ではこの改造したノズル（（MMjj＝＝3.053.05））のみを用いてのみを用いて

試験を行ったため，試験を行ったため，逆噴射ジェットのマッハ数効果試験逆噴射ジェットのマッハ数効果試験

は行っていない。は行っていない。

(3)(3)　３分力天秤　３分力天秤

　力試験に使用したモーメントタイプ天秤の寸法および　力試験に使用したモーメントタイプ天秤の寸法および

性能性能 20)20)は次のとおりである。は次のとおりである。

・・外径外径 25mm25mm
・・全長全長 200mm200mm
・・第一垂直力第一垂直力（（NN11）） 7kgf7kgf
・・第二垂直力第二垂直力（（NN22）） 14kgf14kgf
・・軸力軸力（（XX）） 70kgf70kgf

表１　試験ケース一覧表表１　試験ケース一覧表
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4. 24. 2　逆噴射ジェットおよびガス供給系　逆噴射ジェットおよびガス供給系

　逆噴射ジェットの試験範囲は逆噴射ジェット淀み圧力　逆噴射ジェットの試験範囲は逆噴射ジェット淀み圧力
・・

PPOjOj＝０～＝０～ 5.001MPa5.001MPa（０～（０～ 51kgf51kgf／／ cmcm22），），流量流量mmjj＝０＝０

～～4000N4000N ／／minminである。である。試験ケースの一覧を表１に，試験ケースの一覧を表１に，まま

たガス供給系，たガス供給系，圧力計測系およびシュリーレン系の概略圧力計測系およびシュリーレン系の概略

図を図３に示す。図を図３に示す。

　逆噴射ジェットガスの供給は，　逆噴射ジェットガスの供給は，窒素ガスボンべ窒素ガスボンべ（圧力（圧力

14.7MPa14.7MPa（（150kgf150kgf／／cmcm22），），容積容積 4747 ））および風洞貯気槽および風洞貯気槽

（乾燥空気，（乾燥空気，最大最大200200気圧）気圧）の２系統で行った。の２系統で行った。操作性の操作性の

良い窒素ガスボンベを用いた場合には，良い窒素ガスボンベを用いた場合には，PPOjOj≦≦1.177MPa1.177MPa
（（12kgf12kgf／／ cmcm22））の範囲が可能であり，の範囲が可能であり，PPOjOj＞＞ 1.177MPa1.177MPa
（（12kgf12kgf／／ cmcm22））の範囲では風洞貯気槽の空気源を使用しの範囲では風洞貯気槽の空気源を使用し

た。た。風洞測定室外のガス源からスティングポット内まで風洞測定室外のガス源からスティングポット内まで

の配管は内径８の配管は内径８mmmmの銅管とし，の銅管とし，それ以降は段階的に細それ以降は段階的に細

くして，くして，模型プレナム室へは内径４模型プレナム室へは内径４mmmmの銅管で接続しの銅管で接続し

た。た。模型プレナム室の圧力設定は，模型プレナム室の圧力設定は，ガス源直後に取付けガス源直後に取付け

た減圧弁の開度を調節することによって行った。た減圧弁の開度を調節することによって行った。

4. 34. 3　計測系　計測系

　カプセル模型頭部表面圧力，　カプセル模型頭部表面圧力，３分力天秤出力および逆３分力天秤出力および逆

噴射ジェット淀み圧力噴射ジェット淀み圧力（プレナム室圧力）（プレナム室圧力）PPOjOjのデータ収のデータ収

集は極超音速風洞の計測装置で行った。集は極超音速風洞の計測装置で行った。頭部表面圧力は頭部表面圧力は

風洞のスティングポット内に置かれた差圧型の多点圧力風洞のスティングポット内に置かれた差圧型の多点圧力

計計（スキャニバルブ）（スキャニバルブ）で，で，またプレナム室の圧力は風洞またプレナム室の圧力は風洞

測定室外に設置された絶対型圧力計で測定し，測定室外に設置された絶対型圧力計で測定し，これらをこれらを

データ取得装置を介して計算機に収録した。データ取得装置を介して計算機に収録した。データ収録データ収録

と平行して，と平行して，頭部表面圧力の時間的変動をペンレコーダ頭部表面圧力の時間的変動をペンレコーダ

によって実時間で記録したによって実時間で記録した（以後圧力変動モニターと呼（以後圧力変動モニターと呼

ぶ）。ぶ）。多点圧力計の圧力レンジは多点圧力計の圧力レンジは 34.5kPa34.5kPa（（5psi5psi），），計測計測
点数は点数は 36ch36ch，，スキャン速度は約スキャン速度は約 2525秒である。秒である。

4. 44. 4　風洞装置と試験条件　風洞装置と試験条件

　試験は航空宇宙技術研究所の　試験は航空宇宙技術研究所の 50cm50cmφ極超音速風洞をφ極超音速風洞を

用いて，用いて，マッハ数マッハ数MM∞∞＝＝ 7.17.1，，集合胴圧力集合胴圧力PPOO＝＝ 1.05MPa1.05MPa
（（10kgf10kgf／／cmcm22），），レイノルズ数レイノルズ数ReRe∞∞＝＝4.04.0××101044（（11／／cmcm），），
および迎角α＝０および迎角α＝０ °°～～ 1515°°（５（５ °°間隔）間隔）の条件で行った。の条件で行った。

　模型周辺の流れの様子は，　模型周辺の流れの様子は，風洞に常設のシュリーレン風洞に常設のシュリーレン

装置装置（キセノンランプ使用）（キセノンランプ使用）を用いて撮影した。を用いて撮影した。シュリシュリ

ーレン装置による映像をスチール写真ーレン装置による映像をスチール写真（シャッタースピ（シャッタースピ

ードード：：１／１／ 9090，，または１／または１／120 120 秒）秒）およびビデオ録画とおよびビデオ録画と

して取得するとともに，して取得するとともに，実時間でモニター画面にも写し実時間でモニター画面にも写し

出した。出した。

５．５．試験結果試験結果

5. 15. 1　圧力分布特性　圧力分布特性（対称面内φ＝（対称面内φ＝ 00°°，，180180°°））

　図　図4. 14. 1から図から図4. 44. 4では，では，迎角αの対称面内φ＝０迎角αの対称面内φ＝０°°，，180180°°

の圧力係数の圧力係数 CCPP  について，について，逆噴射ジェットの有無の比較逆噴射ジェットの有無の比較

を行っている。を行っている。ここで圧力係数ここで圧力係数CCPPは，は，迎角α＝０迎角α＝０ °°でのでの

図３　ガス供給系，図３　ガス供給系，計測系およびシュリーレン系計測系およびシュリーレン系
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逆噴射ジェットのないカプセルの中心位置，逆噴射ジェットのないカプセルの中心位置，すなわち逆すなわち逆

噴射ジェットノズルの中心位置で取得した圧力係数噴射ジェットノズルの中心位置で取得した圧力係数CCPOPO

で基準化している。で基準化している。なお，なお，試験で取得した模型頭部表面試験で取得した模型頭部表面

の全ての圧力係数の全ての圧力係数 CCPPの分布を付録１．の分布を付録１．に示す。に示す。

5. 1. 15. 1. 1　迎角α＝０　迎角α＝０ °°の圧力分布の圧力分布

　図　図 4. 14. 1に迎角α＝０に迎角α＝０ °°での対称面内での対称面内（φ＝０（φ＝０ °°，，180180°°））

の圧力分布を示す。の圧力分布を示す。この場合気流の対称性から，この場合気流の対称性から，φ＝φ＝ 00°°

（（－－ rr／／RROO））側の分布はφ＝側の分布はφ＝ 180180°°（（＋＋ rr／／ RROO））側の分布側の分布

を反転したものである。を反転したものである。逆噴射ジェットのない場合の頭逆噴射ジェットのない場合の頭

部圧力分布は，部圧力分布は，修正ニュートン流近似によって良い近似修正ニュートン流近似によって良い近似

で与えられると考えられる。で与えられると考えられる。すなわち，すなわち，極超音速流中の極超音速流中の

球形頭部においては球形頭部においてはCCPP／／CCPOPO＝＝ coscos22θθ rrで，で，θθ rrは球形は球形

頭部の中心角である。頭部の中心角である。しかるに図しかるに図 2. 32. 3に示す圧力測定孔に示す圧力測定孔

に対応した圧力分布の計算値は，に対応した圧力分布の計算値は，図図 4. 14. 1に示すとおり測に示すとおり測

定値よりかなり大きくなる。定値よりかなり大きくなる。球の周りの流れ場ではθ球の周りの流れ場ではθ rr
≒≒ 4545°に音速線が発生するが，°に音速線が発生するが，偏平度の大きい本カプセ偏平度の大きい本カプセ

ルの場合には，ルの場合には，θθ r r ≒≒ 1515°にある鋭角のカプセル肩部か°にある鋭角のカプセル肩部か

ら音速線が発生する。ら音速線が発生する。音速線以内の亜音速流れ場の特性音速線以内の亜音速流れ場の特性

は，は，この音速線の位置によって大きい影響を受ける。この音速線の位置によって大きい影響を受ける。本本

カプセルのようにθカプセルのようにθ rr＜＜ 4545°に肩部のある頭部の圧力分°に肩部のある頭部の圧力分

布は，布は，修正ニュートン流近似と大きくずれてくる。修正ニュートン流近似と大きくずれてくる。逆噴逆噴

射ジェットのない場合の圧力分布は模型頭部の曲率と同射ジェットのない場合の圧力分布は模型頭部の曲率と同

様に偏平な上に凸の特性を示すが，様に偏平な上に凸の特性を示すが，逆噴射ジェットを噴逆噴射ジェットを噴

出させると，出させると，圧力分布は圧倒的に低下し，圧力分布は圧倒的に低下し，逆噴射ジェッ逆噴射ジェッ

トのない場合とは正反対の鍋底形の上に凹な特性を示トのない場合とは正反対の鍋底形の上に凹な特性を示

す。す。ノズル近傍の圧力は，ノズル近傍の圧力は，逆噴射ジェットのない場合の逆噴射ジェットのない場合の

約約 2525％以下の低い値となる。％以下の低い値となる。逆噴射ジェットの最も小さ逆噴射ジェットの最も小さ

い淀み圧力い淀み圧力 PPOjOj＝＝ 0.371MPa0.371MPaの場合の圧力分布は，の場合の圧力分布は，PPOjOj≧≧

0.811MPa0.811MPaの場合とは異なりノズル近傍から上昇し始め，の場合とは異なりノズル近傍から上昇し始め，

平坦部の小さい凹の特性を示している。平坦部の小さい凹の特性を示している。PPOjOj≧≧0.811MPa0.811MPa
の場合は，の場合は，圧力はノズル近傍から圧力はノズル近傍から（（rr／／ RROO））≒≒ 0.50.5あたあた

りまでわずかづつ減少し，りまでわずかづつ減少し，その後模型頭部の肩部に近づその後模型頭部の肩部に近づ

くに従い徐々に上昇し，くに従い徐々に上昇し，平坦部の大きい凹な圧力分布を平坦部の大きい凹な圧力分布を

示す。示す。PPOjOj  の増加は圧力分布の凹な特性をより平坦にし，の増加は圧力分布の凹な特性をより平坦にし，

模型頭部の肩部での圧力上昇を鈍くしている。模型頭部の肩部での圧力上昇を鈍くしている。

5. 1. 25. 1. 2　迎角α＝５　迎角α＝５ °°の圧力分布の圧力分布

　図　図 4. 24. 2に，に，迎角α＝５迎角α＝５°°での対称面内での対称面内（φ＝０（φ＝０°°，，180180°°））

の圧力分布を示す。の圧力分布を示す。α＝０α＝０ °° の場合と同様にの場合と同様に PP O jO j ＝＝

0.379MPa0.379MPaの場合との場合とPPOjOj≧≧0.804MPa 0.804MPa の場合とでは明らかの場合とでは明らか

に圧力分布の特性が異なる。に圧力分布の特性が異なる。

　　PPOjOj＝＝ 0.379MPa0.379MPaの場合では，の場合では，風上側風上側（φ＝０（φ＝０ °°側）側）のの

rr／／ RROO＝＝ 0.30.3付近から圧力は急上昇を始め，付近から圧力は急上昇を始め，模型頭部の模型頭部の

肩部に最も近い測定点の圧力は，肩部に最も近い測定点の圧力は，逆噴射ジェットなしで逆噴射ジェットなしで

の模型頭部淀み点圧力の約の模型頭部淀み点圧力の約 1.51.5倍以上となっている。倍以上となっている。風風

下側下側（φ＝（φ＝ 180180°°側）側）の圧力は，の圧力は，ノズル近傍から肩部に向ノズル近傍から肩部に向

かって緩やかに直線的に上昇している。かって緩やかに直線的に上昇している。

　　PPOjOj＝＝0.804MPa0.804MPaの場合，の場合，模型頭部の肩部に最も近い圧模型頭部の肩部に最も近い圧

力測定点の圧力は逆噴射ジェットなしの場合とほとんど力測定点の圧力は逆噴射ジェットなしの場合とほとんど

同じである。同じである。

　　PPOjOj≧≧ 0.804MPa0.804MPaの場合，の場合，風上側において風上側において rr／／RROO＝＝ 0.40.4
付近から圧力の上昇が見られ，付近から圧力の上昇が見られ，模型頭部の肩部に向かっ模型頭部の肩部に向かっ

て単調に増加している。て単調に増加している。風上側の圧力分布は全体的に，風上側の圧力分布は全体的に，

α＝０α＝０ °°に比べて偏平度の小さい凹の特性を示すが，に比べて偏平度の小さい凹の特性を示すが，風風

下側においてはほぼ平坦な圧力分布を示している。下側においてはほぼ平坦な圧力分布を示している。またまた

図図 4. 14. 1　模型頭部表面φ＝０　模型頭部表面φ＝０ °°－－ 180180°°対称面内の圧力対称面内の圧力

分布分布（（MjMj＝＝ 3.053.05，，α＝０α＝０ °°）　　　　）　　　　

図図 4. 24. 2　模型頭部表面φ＝０　模型頭部表面φ＝０ °°－－ 180180°°対称面内の圧力対称面内の圧力

分布分布（（MjMj＝＝ 3.053.05，，α＝５α＝５ °°）　　　　）　　　　
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極超音速流中における超音速逆噴射のカプセル空力特性への影響極超音速流中における超音速逆噴射のカプセル空力特性への影響 1111

PPOjOjが大きくなると表面圧力が低くなる特徴的な性質はが大きくなると表面圧力が低くなる特徴的な性質は

α＝０α＝０ °°と同様である。と同様である。

5. 1. 35. 1. 3　迎角α＝　迎角α＝ 1010°°の圧力分布の圧力分布

　図　図 4. 34. 3に迎角α＝に迎角α＝ 1010°°の対称面内の対称面内（φ＝０（φ＝０ °°，，180180°°））のの

圧力分布を示す。圧力分布を示す。風上側において風上側において PPOjOj＝＝ 0.375MPa0.375MPaの場の場
合，合，ノズル近傍から垂直に近い急激な圧力上昇が見られノズル近傍から垂直に近い急激な圧力上昇が見られ

る。る。（（－－ rr／／RROO））＝＝ 0.50.5付近で圧力ピークを示し，付近で圧力ピークを示し，そのピそのピ

ーク値は逆噴射ジェットない場合の淀み点圧力係数ーク値は逆噴射ジェットない場合の淀み点圧力係数

（（CCPOPO））の約の約 1.81.8倍になっている。倍になっている。ピーク点から模型頭部ピーク点から模型頭部

の肩部付近への圧力分布も大きな減少率を示しており，の肩部付近への圧力分布も大きな減少率を示しており，

模型頭部の肩部に最も近い測定点の圧力は，模型頭部の肩部に最も近い測定点の圧力は，逆噴射ジェ逆噴射ジェ

ットのない場合の頭部淀み点圧力に近い値まで下がってットのない場合の頭部淀み点圧力に近い値まで下がって

いる。いる。また風下側では，また風下側では，PPOjOj＝＝ 0.375MPa0.375MPaの場合には，の場合には，圧圧

力は力は PPOjOj＝＝ 0.807MPa0.807MPaより低い値となる。より低い値となる。

　　PPOjOj≧≧ 0.807MPa0.807MPaでは，では，圧力分布は全体的にα＝５圧力分布は全体的にα＝５ °°とと

同様の傾向を示す。同様の傾向を示す。逆噴射ジェットのある風下側の圧力逆噴射ジェットのある風下側の圧力

分布は，分布は，rr／／ RROO＝＝ 0.50.5近傍まで若干上昇した後ほぼ一定近傍まで若干上昇した後ほぼ一定

となる。となる。またノズル位置での風上側と風下側のデータのまたノズル位置での風上側と風下側のデータの

連続性はα＝５連続性はα＝５ °°の場合に比べて悪く，の場合に比べて悪く，ノズルの影響がノズルの影響が

若干見られる。若干見られる。

5. 1. 45. 1. 4　迎角α＝　迎角α＝ 1515°°の圧力分布の圧力分布

　図　図 4. 44. 4の迎角α＝の迎角α＝ 1515°°で，で，対称面内対称面内（φ＝０（φ＝０ °°，，180180°°））
－－

の圧力分布において，の圧力分布において，表１の試験ケース表１の試験ケース(2)(2)（平均値（平均値 PPOjOj

＝＝ 0.375MPa0.375MPa））の場合には，の場合には，流れ場が極めて不安定とな流れ場が極めて不安定とな

り，り，測定した圧力データから定常圧力としてのデータ整測定した圧力データから定常圧力としてのデータ整

理はできなかった。理はできなかった。PPOjOj≧≧ 0.824MPa0.824MPaの場合，の場合，α＜α＜ 1515°°にに

比べて風上側での圧力分布は急峻な勾配を持つ。比べて風上側での圧力分布は急峻な勾配を持つ。PPOjOj＝＝

0.824MPa0.824MPaでは，では，模型頭部の肩部付近に圧力のピークが模型頭部の肩部付近に圧力のピークが

見られる点はα＝見られる点はα＝ 1010°°と同様であるが，と同様であるが，圧力ピークの生圧力ピークの生

ずるずる PPOjOjが迎角の増加に伴い増加する傾向がある。が迎角の増加に伴い増加する傾向がある。このこの

α＝α＝1515°°での圧力ピーク値は，での圧力ピーク値は，α＝α＝1010°°ででPPOjOj＝＝0.375MPa0.375MPa
の場合のピーク値より小さい。の場合のピーク値より小さい。

5. 25. 2　模型表面上の等圧力線図　模型表面上の等圧力線図

　図　図 5. 1. 15. 1. 1から図から図 5. 4. 45. 4. 4は，は，取得した模型頭部表面の圧取得した模型頭部表面の圧

力から求めた等圧力線図を示す。力から求めた等圧力線図を示す。図図 2. 32. 3の圧力測定点での圧力測定点で

測定された圧力データを用いて，測定された圧力データを用いて，半径方向半径方向（（rr））に２次のに２次の

Ｂスプライン関数Ｂスプライン関数 22)22)で圧力を補間し，で圧力を補間し，次にそれらのデー次にそれらのデー

タを使用して円周方向タを使用して円周方向（φ）（φ）に再度２次のＢスプラインに再度２次のＢスプライン

関数で補間を行い，関数で補間を行い，模型頭部表面の詳細な圧力データを模型頭部表面の詳細な圧力データを

作成した。作成した。rrおよびφの分割数は各々９である。およびφの分割数は各々９である。これらこれら

の図では，の図では，等圧力線は無次元量等圧力線は無次元量hh＝＝CCPP／／CCPOPOを描いたもを描いたも

のである。のである。迎角α＝０迎角α＝０°°の等圧力線図は子午線φ＝の等圧力線図は子午線φ＝9090°°かか

らら 180180°°上のデータをφ＝０上のデータをφ＝０ °°からから 9090°°へ反転して作成しへ反転して作成し

た。た。

5. 2. 15. 2. 1　逆噴射ジェットのない場合　逆噴射ジェットのない場合

　図　図5. 1. 15. 1. 1から図から図5. 1. 45. 1. 4は，は，逆噴射ジェットのない，逆噴射ジェットのない，MM∞∞
＝＝ 7.17.1，，迎角α＝０迎角α＝０ °°～～ 1515°°の等圧力線図である。の等圧力線図である。全般的全般的

に模型頭部淀み点近傍の圧力変化の小さい領域では，に模型頭部淀み点近傍の圧力変化の小さい領域では，測測

定誤差とスプライン補間の影響が大きく現れるため等圧定誤差とスプライン補間の影響が大きく現れるため等圧

力線の凹凸が大きく，力線の凹凸が大きく，また迎角のある場合にはノズルのまた迎角のある場合にはノズルの

影響も現れているものと思われる。影響も現れているものと思われる。模型頭部淀み点圧力模型頭部淀み点圧力

よりもよりも 1515％小さい％小さいhh＝＝0.850.85以下では，以下では，比較的滑らかな曲比較的滑らかな曲

線となっている。線となっている。

図図 4. 34. 3　模型頭部表面φ＝０　模型頭部表面φ＝０ °°－－ 180180°°対称面内の圧力対称面内の圧力

分布分布（（MjMj＝＝ 3.053.05，，α＝α＝ 1010°°）　　　　）　　　　

図図 4. 44. 4　模型頭部表面φ＝０　模型頭部表面φ＝０ °°－－ 180180°°対称面内の圧力対称面内の圧力

分布分布（（MjMj＝＝ 3.053.05，，α＝α＝ 1515°°）　　　　）　　　　
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図図 5. 15. 1　模型頭部表面の２次元圧力分布　　　模型頭部表面の２次元圧力分布　　

　　　　　　　　（（MMjj＝＝ 3.053.05ノズル付き，ノズル付き，hh＝＝ CCPP//CCPOPO））
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図図 5. 25. 2　模型頭部表面の２次元圧力分布　模型頭部表面の２次元圧力分布

　　（　　（MMjj＝＝ 3.053.05，，hh＝＝ CCPP//CCPOPO））
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図図 5. 35. 3　模型頭部表面の２次元圧力分布　模型頭部表面の２次元圧力分布

　　（　　（MMjj＝＝ 3.053.05，，hh＝＝ CCPP//CCPOPO））
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図図 5. 45. 4　模型頭部表面の２次元圧力分布　模型頭部表面の２次元圧力分布

　　（　　（MMjj＝＝ 3.053.05，，hh＝＝ CCPP//CCPOPO））
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5. 2. 25. 2. 2　逆噴射ジェットのある場合　逆噴射ジェットのある場合

　迎角のないα＝０　迎角のないα＝０ °°の等圧力線図を逆噴射ジェット流の等圧力線図を逆噴射ジェット流

量に応じて図量に応じて図 5. 2. 15. 2. 1，，図図 5. 3. 15. 3. 1および図および図 5. 4. 15. 4. 1に示す。に示す。
いずれも模型頭部の中心の広い領域に死水域があることいずれも模型頭部の中心の広い領域に死水域があること

が分かる。が分かる。これは対称面これは対称面（φ＝０（φ＝０ °°，，180180°°））での圧力分布での圧力分布

図図 4. 14. 1と併せて見ると一層明らかである。と併せて見ると一層明らかである。死水域の外側死水域の外側

では圧力は急上昇している。では圧力は急上昇している。この死水域の存在は，この死水域の存在は，明ら明ら

かに逆噴射ジェットと主流の干渉によってジェット周辺かに逆噴射ジェットと主流の干渉によってジェット周辺

に離領域が発生することを示している。に離領域が発生することを示している。但し，但し，図図 4. 14. 1でで
示したとおり，示したとおり，PPOjOj＝＝0.371MPa0.371MPaの小流量逆噴射ジェットの小流量逆噴射ジェット

の場合には様子が大きく変わることに注意する必要があの場合には様子が大きく変わることに注意する必要があ

る。る。この死水域の範囲は，この死水域の範囲は，PPOjOj  が増加してもほとんど変が増加してもほとんど変

わらないことは特徴的である。わらないことは特徴的である。

　次に迎角を取った場合を検討する。　次に迎角を取った場合を検討する。全般に同一迎角で全般に同一迎角で

の等圧力線分布は逆噴射ジェットの強さを変えても類似の等圧力線分布は逆噴射ジェットの強さを変えても類似

な形となっており，な形となっており，迎角が小さい程この類似性は強い。迎角が小さい程この類似性は強い。

頭部表面での最低圧力の領域は，頭部表面での最低圧力の領域は，対称面からずれた風下対称面からずれた風下

側に存在する点が特徴的である。側に存在する点が特徴的である。但し，但し，逆噴射ジェット逆噴射ジェット

の最小圧力の最小圧力 PPOjOj＝＝ 0.375MPa0.375MPaの場合は圧力変動に伴う分の場合は圧力変動に伴う分

布のバラツキがあり，布のバラツキがあり，等圧力線分布を描くことはできな等圧力線分布を描くことはできな

かった。かった。このことは，このことは，α≦α≦ 1010°°では対称面圧力分布はかでは対称面圧力分布はか

ろうじて得られ，ろうじて得られ，図図 4. 14. 1から図から図 4. 34. 3に示されたが，に示されたが，α＝α＝

1515°°ではではPPOjOj＝＝0.375MPa0.375MPaの対称面の圧力分布も得られなの対称面の圧力分布も得られな

かったことと同様であるかったことと同様である（図（図 4. 44. 4参照）。参照）。α＝α＝ 1515°°でで PPOjOj

＝＝ 0.824MPa 0.824MPa の場合には，の場合には，等圧力線図が図等圧力線図が図 5. 2. 45. 2. 4に示すに示す

とおり他のの場合に比べて特異な分布となることは，とおり他のの場合に比べて特異な分布となることは，図図

4. 44. 4において風上側に圧力ピークが存在することに対応において風上側に圧力ピークが存在することに対応

する。する。この場合，この場合，等圧力線図によれば風上側外縁に高い等圧力線図によれば風上側外縁に高い

圧力の孤立島が存在している。圧力の孤立島が存在している。図図 4. 34. 3でのα＝でのα＝ 1010°°，，PPOjOj

＝＝ 0.375MPa0.375MPaにおける風上側圧力ピークも，における風上側圧力ピークも，これに類似これに類似

図図 6.1.16.1.1　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 00°°，，mmcc＝＝ 00°°，，α＝α＝ 00°°)) 図図 6.1.26.1.2　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 00°°，，mmcc＝＝ 00°°，，α＝α＝ 55°°))

図図6.1.36.1.3　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝00°°，，mmcc＝＝00°°，，α＝α＝1010°°)) 図図6.1.46.1.4　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝00°°，，mmcc＝＝00°°，，α＝α＝1515°°))
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な高圧孤立島が存在したものと推察される。な高圧孤立島が存在したものと推察される。この高圧孤この高圧孤

立島は，立島は，後に示すシュリーレン写真から，後に示すシュリーレン写真から，離脱衝撃波と離脱衝撃波と

ジェットの激しい干渉により，ジェットの激しい干渉により，離脱衝撃波がカプセル頭離脱衝撃波がカプセル頭

部風上側表面に衝突部風上側表面に衝突（（Shock ImpingimentShock Impingiment））することにすることに

よって発生したものと推定される。よって発生したものと推定される。これらから，これらから，大きい大きい

迎角における逆噴射ジェットは，迎角における逆噴射ジェットは，離脱衝撃波と干渉して離脱衝撃波と干渉して

流れ場に大きな影響を及ぼすことが明らかとなった。流れ場に大きな影響を及ぼすことが明らかとなった。

5. 35. 3　シュリーレン写真　シュリーレン写真

　図　図 6. 1. 16. 1. 1から図から図 6. 66. 6に，に，逆噴射ジェットの淀み圧力逆噴射ジェットの淀み圧力

PPOjOj  および模型迎角αをパラメータとするシュリーレンおよび模型迎角αをパラメータとするシュリーレン

写真を示す。写真を示す。なおシュリーレン写真左上部の円形状の影なおシュリーレン写真左上部の円形状の影

は，は，風洞測定室のシュリーレン用光学窓ガラスの歪みに風洞測定室のシュリーレン用光学窓ガラスの歪みに

よるものである。よるものである。

5. 3. 15. 3. 1　迎角α＝０　迎角α＝０ °°のシュリーレン写真のシュリーレン写真

　図　図 6. 2. 16. 2. 1（（PPOjOj＝＝ 0.371MPa0.371MPa），），図図 6. 3.  16.  3.  1（（PPOjOj＝＝

0.811MPa0.811MPa），），図図6. 4. 16. 4. 1（（PPOjOj＝＝1.138MPa1.138MPa），），図図6. 5. 16. 5. 1（（PPOjOj

＝＝ 2.219MPa2.219MPa））および図および図 6. 66. 6（（PPOjOj＝＝ 5.001MPa5.001MPa））は，は，αα

＝０＝０ °°の逆噴射ジェットのある場合のシュリーレン写真の逆噴射ジェットのある場合のシュリーレン写真

である。である。図図 6. 2. 16. 2. 1（（PPOjOj＝＝ 0.371MPa0.371MPa））の模型頭部前方のの模型頭部前方の

離脱衝撃波は，離脱衝撃波は，圧力変動モニターから判明した高速振動圧力変動モニターから判明した高速振動

のために写っていないが，のために写っていないが，逆噴射ジェットが上流に向か逆噴射ジェットが上流に向か

ってノズルから噴出されている様子が見られる。ってノズルから噴出されている様子が見られる。この時この時

のシュリーレン写真のシャタースピードは１／のシュリーレン写真のシャタースピードは１／125125（秒）（秒）

である。である。

　図　図 6. 3. 16. 3. 1，，図図 6. 4. 16. 4. 1および図および図 6. 5. 16. 5. 1に示すように，に示すように，αα

＝０＝０ °°，，PPOjOj≧≧ 0.811MPa0.811MPaの場合には，の場合には，離脱衝撃波，離脱衝撃波，逆噴逆噴

射ジェットのジェット境界面とジェットの垂直衝撃波射ジェットのジェット境界面とジェットの垂直衝撃波

（マッハディスク）（マッハディスク）および模型頭部の肩部近傍から発生および模型頭部の肩部近傍から発生

する再圧縮波が観察される。する再圧縮波が観察される。肩部近傍に発生する再圧縮肩部近傍に発生する再圧縮

波は，波は，圧力分布図圧力分布図 4. 14. 1に見られるとおり逆噴射ジェットに見られるとおり逆噴射ジェット

流量が小さい程強い傾向にある。流量が小さい程強い傾向にある。

　逆噴射ジェットの流量に応じた離脱衝撃波の形状と位　逆噴射ジェットの流量に応じた離脱衝撃波の形状と位

置の変化を，置の変化を，図図6. 1. 16. 1. 1，，図図6. 3. 16. 3. 1，，図図 6. 4. 16. 4. 1，，図図 6. 5. 16. 5. 1おお

よび図よび図 6. 66. 6から読み取り図から読み取り図 7. 17. 1に示した。に示した。図図 7. 17. 1に示すに示す
とおり，とおり，逆噴射ジェットのない場合には，逆噴射ジェットのない場合には，試験ケース試験ケース

(1)(1)PPOjOj＝０が示すように離脱衝撃波はほぼ模型表面と同＝０が示すように離脱衝撃波はほぼ模型表面と同

心円形状である。心円形状である。逆噴射ジェットの噴出が弱い場合に逆噴射ジェットの噴出が弱い場合に

は，は，試験ケース試験ケース(3)(3)PPOjOj＝＝ 0.811MPa0.811MPaおよび試験ケースおよび試験ケース

(4)(4)PPOjOj＝＝ 1.138MPa1.138MPaが示すように，が示すように，模型頭部前面の離脱模型頭部前面の離脱

衝撃波の中心部はほぼ垂直である。衝撃波の中心部はほぼ垂直である。さらに逆噴射ジェッさらに逆噴射ジェッ

トの圧力を増加すると試験ケーストの圧力を増加すると試験ケース(5)(5)PPOjOj＝＝ 2.219MPa2.219MPaおお

よび試験ケースよび試験ケース(6)(6)PPOjOj＝＝ 5.001MPa5.001MPaが示すように，が示すように，離脱離脱

衝撃波は放物線形状になる。衝撃波は放物線形状になる。また図また図7. 27. 2に質量流量比に質量流量比mmcc

と離脱衝撃波の距離と離脱衝撃波の距離 ll／／ ddの関係を示す。の関係を示す。逆噴射ジェッ逆噴射ジェッ

トの質量流量比がトの質量流量比がmmcc≧≧ 0.12720.1272（（PPOjOj≧≧ 0.811MPa0.811MPa））では，では，

離脱衝撃波の距離離脱衝撃波の距離 ll／／ ddは質量流量比に対して直線的には質量流量比に対して直線的に

図図 6. 2. 36. 2. 3　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 0.375(MPa)0.375(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.06090.0609，，α＝α＝ 1010°°))

図図 6. 2. 26. 2. 2　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 0.379(MPa)0.379(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.05870.0587，，α＝α＝ -5-5°°))

図図 6. 2. 16. 2. 1　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 0.371(MPa)0.371(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.05930.0593，，α＝α＝ 00°°))
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増加するが，増加するが，mmcc＝０での＝０での ll／／ ddには連続的につながってには連続的につながって

いない。いない。

5. 3. 25. 3. 2　迎角α＝５　迎角α＝５ °°のシュリーレン写真のシュリーレン写真

　図　図 6. 2. 26. 2. 2（（PPOjOj＝＝ 0.379MPa0.379MPa，，α＝－５α＝－５ °°），），図図 6. 3. 26. 3. 2
（（PPOjOj＝＝ 0.804MPa0.804MPa），），図図 6. 4 .26. 4 .2（（PPOjOj＝＝ 1.134MPa1.134MPa））およおよ
び図び図 6. 5. 26. 5. 2（（PPOjOj＝＝ 2.222MPa2.222MPa））は，は，α＝５α＝５ °°（－５（－５ °°））のの

逆噴射ジェットのある場合のシュリーレン写真である。逆噴射ジェットのある場合のシュリーレン写真である。

図図 6. 2. 26. 2. 2ではα＝０ではα＝０ °°と同様に，と同様に，流れ場の非定常振動の流れ場の非定常振動の

ため離脱衝撃波は観察されていない。ため離脱衝撃波は観察されていない。シュリーレン写真シュリーレン写真

および図および図 4 .  24 .  2 の圧力分布から分かるとおり，の圧力分布から分かるとおり，PP O jO j ≧≧

0.804MPa0.804MPaでは風下側で再圧縮衝撃波は発生していない。では風下側で再圧縮衝撃波は発生していない。

また風上側では，また風上側では，再圧縮衝撃波はα＝０再圧縮衝撃波はα＝０ °°に比べてよりに比べてより

強まっていることがシュリーレン写真および図強まっていることがシュリーレン写真および図 4. 24. 2からから

分かる。分かる。図図 6. 3. 16. 3. 1（（PPOjOj＝＝ 0.811MPa0.811MPa））および図および図 6. 4. 16. 4. 1
（（PPOjOj＝＝ 1.138MPa1.138MPa））のα＝０のα＝０ °°の場合，の場合，模型頭部の肩部か模型頭部の肩部か

ら発生した弱い再圧縮波は，ら発生した弱い再圧縮波は，模型頭部上流で発生した離模型頭部上流で発生した離

脱衝撃波と重なっているが，脱衝撃波と重なっているが，α＝５°を取ると図α＝５°を取ると図 6. 3. 26. 3. 2
（（PPOjOj＝＝ 0.804MPa0.804MPa））および図および図 6. 4. 26. 4. 2（（PPOjOj＝＝ 1.134MPa1.134MPa））
に示すように，に示すように，風上側でより強い再圧縮衝撃波が離脱衝風上側でより強い再圧縮衝撃波が離脱衝

撃波を貫通している。撃波を貫通している。

5. 3. 35. 3. 3　迎角α＝　迎角α＝ 1010°°のシュリーレン写真のシュリーレン写真

　図　図 6. 2. 36. 2. 3（（PPOjOj＝＝ 0.375MPa0.375MPa），），図図 6. 3.  36.  3.  3（（PPOjOj＝＝

0.807MPa0.807MPa），），図図6. 4. 36. 4. 3（（PPOjOj＝＝1.141MPa1.141MPa））および図および図6. 5. 36. 5. 3
（（PPOjOj＝＝2.203MPa2.203MPa））は，は，α＝α＝1010°°の逆噴射ジェットのあるの逆噴射ジェットのある

場合のシュリーレン写真である。場合のシュリーレン写真である。PPOjOj＝＝ 0.375MPa0.375MPaの場の場

合，合，α≦５α≦５ °°の場合と同様にα＝の場合と同様にα＝ 1010°°（図（図 6. 2. 36. 2. 3））でもでも

図図 6. 3. 36. 3. 3　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 0.807(MPa)0.807(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.13120.1312，，α＝α＝ 1010°°))

図図 6. 3. 46. 3. 4　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 0.824(MPa)0.824(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.13160.1316，，α＝α＝ 1515°°))

図図 6. 3. 16. 3. 1　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 0.811(MPa)0.811(MPa)，　　，　　
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.12720.1272，，α＝α＝ 00°°))

図図 6. 3. 26. 3. 2　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 0.804(MPa)0.804(MPa)，　　，　　
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.13230.1323，，α＝α＝ 55°°))
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模型頭部前方の離脱衝撃波は激しく振動している。模型頭部前方の離脱衝撃波は激しく振動している。しかしか

し，し，風上側の模型頭部の肩部近傍から発生する強い再圧風上側の模型頭部の肩部近傍から発生する強い再圧

縮衝撃波は鮮明に観察される。縮衝撃波は鮮明に観察される。PPOjOj≧≧0.807MPa0.807MPaにおいてにおいて
は離脱衝撃波が写っており，は離脱衝撃波が写っており，模型頭部風上側の離脱衝撃模型頭部風上側の離脱衝撃

波の位置関係を見ると，波の位置関係を見ると，PPOjOj＝＝ 0.807MPa0.807MPa（図（図 6. 3. 36. 3. 3））のの
場合，場合，離脱衝撃波は模型頭部の肩部に当たっているが，離脱衝撃波は模型頭部の肩部に当たっているが，

PP O jO j が増加すると模型頭部から離脱衝撃波は離れるが増加すると模型頭部から離脱衝撃波は離れる

（図（図 6. 4. 36. 4. 3および図および図 6. 5. 36. 5. 3）。）。全体的にα＝５全体的にα＝５ °°に比べてに比べて

α＝α＝ 1010°°の方が離脱衝撃波のシュリーレン写真がやや不の方が離脱衝撃波のシュリーレン写真がやや不

鮮明であることから，鮮明であることから，α＝α＝ 1010°°の方が流れ場が不安定での方が流れ場が不安定で
－－

あると推測される。あると推測される。PPOjOj＝＝2.220MPa 2.220MPa の場合，の場合，α＝α＝1010°°（図（図

6. 5. 36. 5. 3））が他の迎角αに比べて離脱衝撃波が不鮮明であが他の迎角αに比べて離脱衝撃波が不鮮明であ

る。る。後に示すα＝後に示すα＝ 1515°°の場合を含めて，の場合を含めて，写真で見る限り写真で見る限り

α＝α＝1010°°の場合が最も流れ場は不安定であった。の場合が最も流れ場は不安定であった。但し，但し，模模

型前面の圧力変動が最も小さいのはα＝５型前面の圧力変動が最も小さいのはα＝５ °°の場合であの場合であ

った。った。また図また図 6. 4. 36. 4. 3（（PPOjOj＝＝ 1.141MPa1.141MPa））の離脱衝撃波内の離脱衝撃波内

を観察すると逆噴射ジェット衝撃波，を観察すると逆噴射ジェット衝撃波，ジェット境界面おジェット境界面お

よび離脱衝撃波が平行になっていない点は流れ場の複雑よび離脱衝撃波が平行になっていない点は流れ場の複雑

性を示している。性を示している。

5. 3. 45. 3. 4　迎角α＝　迎角α＝ 1515°°のシュリーレン写真のシュリーレン写真

　図　図6. 3. 46. 3. 4（（PPOjOj＝＝0.824MPa0.824MPa），），図図6. 4. 46. 4. 4（（PPOjOj＝＝1.141MPa1.141MPa））

および図および図 6. 5. 46. 5. 4（（PPOjOj＝＝ 2.235MPa2.235MPa））はα＝はα＝ 1515°°の逆噴射の逆噴射

ジェットのある場合のシュリーレン写真である。ジェットのある場合のシュリーレン写真である。ここでここで

は，は，PPOjOjの増加に伴い離脱衝撃波が徐々に鮮明に写し出の増加に伴い離脱衝撃波が徐々に鮮明に写し出

されている。されている。すなわち迎角を取った場合，すなわち迎角を取った場合，PPOjOj  を増加さを増加さ
－－

せると流れ場が安定することが分かる。せると流れ場が安定することが分かる。またまた PP O jO j ＝＝

図図 6. 4. 16. 4. 1　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 1.138(MPa)1.138(MPa)，　　，　　
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.17960.1796，，α＝α＝ 00°°))

図図 6. 4. 26. 4. 2　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 1.134(MPa)1.134(MPa)，　　，　　
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.18030.1803，，α＝α＝ 55°°))

図図 6. 4. 36. 4. 3　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 1.141(MPa)1.141(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.18470.1847，，α＝α＝ 1010°°))

図図 6. 4. 46. 4. 4　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 1.141(MPa)1.141(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.18310.1831，，α＝α＝ 1515°°))
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2.220MPa2.220MPaの場合，の場合，図図 6. 5. 16. 5. 1および図および図 6. 5. 26. 5. 2のα≦５のα≦５ °°

では，では，離脱衝撃波は主流に対して逆噴射ジェットの上流離脱衝撃波は主流に対して逆噴射ジェットの上流

でほぼ円弧を描いてるが，でほぼ円弧を描いてるが，α＝α＝ 1515°°では中心部に主流にでは中心部に主流に

ほぼ垂直な衝撃波を形成している。ほぼ垂直な衝撃波を形成している。

　図８は図　図８は図 6. 5. 46. 5. 4（（PPOjOj＝＝ 2.235MPa2.235MPa，，α＝α＝ 1515°°））およびおよび

3. 13. 1節で示した従来の研究を参考にして，節で示した従来の研究を参考にして，模型頭部前方模型頭部前方

の流れ場の様子を推定したものである。の流れ場の様子を推定したものである。同図に示す模型同図に示す模型

頭部での逆流領域は，頭部での逆流領域は，圧力測定から描いた等圧力線図上圧力測定から描いた等圧力線図上

での死水域に対応している。での死水域に対応している。

5. 45. 4　流れ場の検討　流れ場の検討

　カプセル形状頭部の表面圧力分布，　カプセル形状頭部の表面圧力分布，等圧力線図，等圧力線図，シュシュ

リーレン写真および圧力変動モニターを基に，リーレン写真および圧力変動モニターを基に，逆噴射ジ逆噴射ジ

ェットのある流れ場の検討を，ェットのある流れ場の検討を，模型の迎角がない場合と模型の迎角がない場合と

ある場合に分けて行った。ある場合に分けて行った。

図図 6. 5. 16. 5. 1　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 2.219(MPa)2.219(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.34820.3482，，α＝α＝ 00°°))

図図 6. 5. 26. 5. 2　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 2.222(MPa)2.222(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.36230.3623，，α＝α＝ 55°°))

図図 6. 5. 36. 5. 3　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 2.203(MPa)2.203(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.35430.3543，，α＝α＝ 1010°°))

図図 6. 66. 6　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 5.001(MPa)5.001(MPa)，　，　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.78510.7851，，α＝α＝ 00°°))

図図 6. 5. 46. 5. 4　シュリーレン写真　シュリーレン写真((PPOjOj＝＝ 2.235(MPa)2.235(MPa)，　　，　　

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　mmcc＝＝ 0.36970.3697，，α＝α＝ 1515°°))
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　図８　模型頭部上流の流れ場の推定　図８　模型頭部上流の流れ場の推定

　　　　　　　　（（PPOjOj＝＝ 2.235(MPa)2.235(MPa)，，mmcc＝＝ 0.36970.3697，，α＝α＝ 1515°°））

図図 7. 17. 1　質量流量比　質量流量比mmccと離脱衝撃波の形状と離脱衝撃波の形状（α＝０（α＝０ °°））

5. 4. 15. 4. 1　迎角α＝０　迎角α＝０ °°の場合の場合

　迎角α＝０　迎角α＝０°°の逆噴射ジェットのある場合については，の逆噴射ジェットのある場合については，

第３節において第３節においてPPjjととPPnnの大小の関係から，の大小の関係から，①～④の４つ①～④の４つ

の空力干渉パターンがあることを示した。の空力干渉パターンがあることを示した。本節では，本節では，表表

１に示したα＝０１に示したα＝０ °°の本実験ケースが①～④のどのパタの本実験ケースが①～④のどのパタ

ーンに属し，ーンに属し，どの様な振舞いをしているかを実験データどの様な振舞いをしているかを実験データ

を基に検討した。を基に検討した。

　表１によれば，　表１によれば，逆噴射ジェット流量に応じた試験ケー逆噴射ジェット流量に応じた試験ケー
－－

スス(2)(2)～～(6)(6)に対するノズル出口静圧に対するノズル出口静圧 PP jjの平均値の平均値 PP jjはは

他方，他方，各試験ケースに対応した逆噴射ジェットノズル近各試験ケースに対応した逆噴射ジェットノズル近

傍の圧力傍の圧力PPnnは，は，図図4. 14. 1の圧力分布測定データから得られ，の圧力分布測定データから得られ，
－－

これからこれから PPjjとと PPnnの比を取ると次のとおりであるの比を取ると次のとおりである：：

－－

この結果いずれの試験ケースもこの結果いずれの試験ケースも PPjj／／ PPnn＞１となり，＞１となり，3. 23. 2
節で示したタイプ②～④のいずれかの干渉パターンに対節で示したタイプ②～④のいずれかの干渉パターンに対

応することになる。応することになる。

　他方，　他方，各試験ケースに対応した圧力分布，各試験ケースに対応した圧力分布，シュリーレシュリーレ

ン写真を検討する。ン写真を検討する。図図 4. 14. 1によれば，によれば，試験ケース試験ケース(2)(2)のの

場合は試験ケース場合は試験ケース(3)(3)～～(6)(6)に比べてノズル近傍での表に比べてノズル近傍での表

面圧力の平坦部分が極めて小さい。面圧力の平坦部分が極めて小さい。しかもこの圧力は，しかもこの圧力は，

圧力変動モニターによれば高い振動数で振動しており，圧力変動モニターによれば高い振動数で振動しており，

このため全表面にわたる等圧力線図このため全表面にわたる等圧力線図（図（図 5. 25. 2））は描かれは描かれ

ない状況にあった。ない状況にあった。また，また，この試験ケースでのシュリーこの試験ケースでのシュリー

レン写真図レン写真図 6. 2. 16. 2. 1では，では，カプセル前面の衝撃波が全く捕カプセル前面の衝撃波が全く捕

らえられていない。らえられていない。これらの現象から試験ケースこれらの現象から試験ケース(2)(2)のの
場合には，場合には，流れ場全体が非定常高速振動していることが流れ場全体が非定常高速振動していることが

分かる。分かる。

　第３節で示した従来の多くの研究によれば，　第３節で示した従来の多くの研究によれば，これらのこれらの

現象はタイプ②の干渉パターンにおいて得られると指摘現象はタイプ②の干渉パターンにおいて得られると指摘

されている。されている。タイプ②においては第３節で示したとおタイプ②においては第３節で示したとお

り，り，エネルギー損失の少ない適正膨脹ないしはエネルギー損失の少ない適正膨脹ないしは P Pjj  の低の低

い不足膨脹の超音速ジェットがカプセル前面の弓状衝撃い不足膨脹の超音速ジェットがカプセル前面の弓状衝撃

波に直進波に直進・・貫通し，貫通し，空力的スパイク効果を生じて流れ場空力的スパイク効果を生じて流れ場

全体が不安定となる。全体が不安定となる。試験ケース試験ケース(2)(2)がこのようなタイがこのようなタイ

プ②の干渉パターンとなるとすれば，プ②の干渉パターンとなるとすれば，静圧比は静圧比はPPjj／／PPnn＝＝

3.383.38（総圧比では（総圧比ではPPOjOj／／ PPOO∞∞＝＝ 0.3570.357））であるから逆噴射であるから逆噴射

ジェットは不足膨脹ノズル流となり，ジェットは不足膨脹ノズル流となり，マッハディスクはマッハディスクは

発生せずに膨脹波発生せずに膨脹波・・圧縮波の反射パターンが発生するこ圧縮波の反射パターンが発生するこ

とになる。とになる。これに対して試験ケースこれに対して試験ケース(3)(3)ではではPPjj／／PPnn＝＝4.664.66
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（（PPOjOj／／ PPOO∞∞＝＝ 0.7730.773））であって，であって，試験ケース試験ケース(2)(2)より圧力より圧力
が高くなっており，が高くなっており，このためシュリーレン写真このためシュリーレン写真

（図（図 6. 3. 16. 3. 1））でもマッハディスクが鮮明に見られている。でもマッハディスクが鮮明に見られている。

　第３節でも指摘したように，　第３節でも指摘したように，逆噴射干渉パターン②～逆噴射干渉パターン②～

④を支配するパラメータは数多くあって，④を支配するパラメータは数多くあって，パラメータとパラメータと

干渉パターンの明確な相関関係は得られていない。干渉パターンの明確な相関関係は得られていない。

　本報告で採用しているパラメータ　本報告で採用しているパラメータPPjj／／PPnnは，は，ジェットジェット

出口の周辺圧力出口の周辺圧力PPnnの実験値を必要とするが，の実験値を必要とするが，従来の多く従来の多く

の実験的研究ではこのパラメータ値が必ずしも得られての実験的研究ではこのパラメータ値が必ずしも得られて

いないため，いないため，パラメータと干渉パターンの相関関係を検パラメータと干渉パターンの相関関係を検

討するためのデータベースが不足している。討するためのデータベースが不足している。文献文献 1616））のの
逆噴射実験では，逆噴射実験では，MM∞∞＝＝ 2.02.0の超音速流中に迎角α＝の超音速流中に迎角α＝００ °°

で置かれた半球／円柱模型の半球頭部からで置かれた半球／円柱模型の半球頭部からMMjj＝＝1.01.0およおよ
びび 1.51.5のジェットを噴射して，のジェットを噴射して，頭部表面圧力分布を測定頭部表面圧力分布を測定

している。している。流れ場の干渉パターンの判定パラメータを流れ場の干渉パターンの判定パラメータを KK
＝＝ PPOjOj／／ PPOO∞∞として，として，流れ場が流れ場が「不安定」「不安定」／／「極めて不「極めて不

安定」安定」／／「安定」「安定」になる範囲を与えているが，になる範囲を与えているが，この範囲この範囲

は次のとおりは次のとおりMMjjの値に依存しているの値に依存している；；

MMjj＝＝ 1.01.0：：「不安定」「不安定」；；KK＜＜ 1.521.52＝＝KKcrcr

………干渉パターン①………干渉パターン①

「極めて不安定」「極めて不安定」；；KKcrcr≦≦KK≦≦KKss

………②………②

「安定」「安定」；；KK＞＞ 1.661.66＝＝KKss

………③，………③，④④

MMjj＝＝ 1.51.5：：「不安定」「不安定」；；KK＜＜ 2.02.0＝＝KKcrcr

………①………①

「極めて不安定」「極めて不安定」；；KKcrcr≦≦KK≦≦KKss

………②………②

「安定」「安定」；；KK＞＞ 2.162.16＝＝KKss

………③，………③，④④

ここで与えられた干渉パターン②の総圧比条件は，ここで与えられた干渉パターン②の総圧比条件は，非常非常

に狭い範囲にあることが特徴的である。に狭い範囲にあることが特徴的である。この流れ場条件この流れ場条件

から干渉パターン②の静圧比から干渉パターン②の静圧比 PPjj／／ PPnnを求めると，を求めると，MMjj＝＝

１で１で PPjj／／ PPnn≒≒ 2.22.2＊＊，，MMjj＝＝ 1.51.5ででPPjj／／ PPnn≒≒ 3.03.0＊＊（但し，（但し，
＊＊は上記のは上記の KKcrcrととKKssに対応した値の平均値）に対応した値の平均値）となっていとなってい

る。る。

　これらの文献　これらの文献 1616））での結果を，での結果を，極超音速主流中極超音速主流中（（MM∞∞
＝＝ 7.17.1））で行った本研究で行った本研究（（MMjj＝＝ 3.053.05））と比較すると，と比較すると，本本

研究での②の干渉パターンが，研究での②の干渉パターンが，総圧比では総圧比では PPOjOj／／ PPOO∞∞＝＝

0.3570.357となって文献となって文献1616））の結果と大幅に異なっているが，の結果と大幅に異なっているが，

静圧比で比較すれば静圧比で比較すれば PPjj／／ PPnn＝＝ 3.383.38となって文献となって文献 1616））とと
同程度になることを示している。同程度になることを示している。

　比較のために，　比較のために，静止大気中に噴出した超音速ジェット静止大気中に噴出した超音速ジェット

における文献８）における文献８）では，では，マッハディスクマッハディスク（リーマン波）（リーマン波）のの

発生しない発生しない PPjj／／ PPnnの範囲は，の範囲は，MMjjおよびおよびθθ jjをパラメータをパラメータ

として図として図 1. 21. 2に示すとおりに与えられている。に示すとおりに与えられている。θθ jjを大を大

きくするほどマッハディスクが発生する静圧比が狭めらきくするほどマッハディスクが発生する静圧比が狭めら

れ，れ，MMjjを大きくするほど発生静圧比が広がるという結果を大きくするほど発生静圧比が広がるという結果

が特徴的である。が特徴的である。MMjjの範囲がの範囲が 1.01.0～～ 3.03.0ではでは PPjj／／ PPnnの範の範

囲は約囲は約 2.52.5以下となっている。以下となっている。この結果は当然のことなこの結果は当然のことな

がら，がら，逆噴射ジェットでの本報告の結果および先の文献逆噴射ジェットでの本報告の結果および先の文献

1616））（（θθ jj≒０）≒０）の結果とは定量的に一致していないが，の結果とは定量的に一致していないが，

②の干渉パターンの発生する静圧比のオーダーは等しい②の干渉パターンの発生する静圧比のオーダーは等しい

ことを示している。ことを示している。

　他方，　他方，文献６）文献６）では②の干渉パターンが発生する条件では②の干渉パターンが発生する条件

をを PPjj／／ PPnn≒≒ 1 1 としており，としており，条件の範囲は明確には示さ条件の範囲は明確には示さ

れていない。れていない。

　以上のことから，　以上のことから，本実験での試験ケース本実験での試験ケース(2)(2)は，は，干渉干渉
パターン②の不足膨脹ノズル流でパターン②の不足膨脹ノズル流で P Pjj  が低い場合に相当が低い場合に相当

するものと考えられる。するものと考えられる。従って，従って，カプセル頭部で逆噴射カプセル頭部で逆噴射

されたジェット内部では弱い膨脹波されたジェット内部では弱い膨脹波・・圧縮波が繰り返し圧縮波が繰り返し

発生し，発生し，この大きな圧力損失を受けずに長く伸びたジェこの大きな圧力損失を受けずに長く伸びたジェ

ットが弓状離脱衝撃波を貫通し，ットが弓状離脱衝撃波を貫通し，この結果極めて不安定この結果極めて不安定

性の強い空力スパイク現象を発生させているものと考え性の強い空力スパイク現象を発生させているものと考え

られる。られる。

　試験ケース　試験ケース(3)(3)～～(6)(6)では，では，圧力分布図圧力分布図 4. 14. 1ならびに等ならびに等

圧力線図圧力線図 5. 2. 15. 2. 1，，図図 5. 3. 15. 3. 1および図および図 5. 4. 15. 4. 1から分かるよから分かるよ

うに，うに，いずれも淀み点領域に広い死水域が存在するが，いずれも淀み点領域に広い死水域が存在するが，

それらの間に特徴的な相違は見られない。それらの間に特徴的な相違は見られない。シュリーレンシュリーレン

写真図写真図 6. 3. 16. 3. 1，，図図 6. 4. 16. 4. 1，，図図 6. 5. 16. 5. 1および図および図 6. 66. 6によるによる
と，と，図図 6. 3. 16. 3. 1および図および図 6. 4. 16. 4. 1ではカプセル模型による弓ではカプセル模型による弓

状衝撃波と大きく拡散した逆噴射ジェットの干渉による状衝撃波と大きく拡散した逆噴射ジェットの干渉による

垂直に近い衝撃波の複合衝撃波が見られるが，垂直に近い衝撃波の複合衝撃波が見られるが，図図 6. 5. 16. 5. 1
および図および図 6. 66. 6では円形に近い単一衝撃波となっているこでは円形に近い単一衝撃波となっているこ

とが明らかである。とが明らかである。このことは，このことは，前者では主流から見て前者では主流から見て

カプセル模型の中に逆噴射ジェットが存在しており，カプセル模型の中に逆噴射ジェットが存在しており，模模

型に依存した衝撃波と逆噴射ジェットに依存した衝撃波型に依存した衝撃波と逆噴射ジェットに依存した衝撃波

が複合していることを示している。が複合していることを示している。他方後者では，他方後者では，模型模型

に依存した衝撃波の存在が見られず，に依存した衝撃波の存在が見られず，主流から見て模型主流から見て模型

は大流量の逆噴射ジェット流の中に含まれて，は大流量の逆噴射ジェット流の中に含まれて，一体の物一体の物

体と見なされていることを示している。体と見なされていることを示している。これらから，これらから，試試

験ケース験ケース(3)(3)およびおよび(4)(4)はパターン③であり，はパターン③であり，試験ケース試験ケース

(5)(5)およびおよび(6)(6)はパターン④と見なされる。はパターン④と見なされる。これらの検討これらの検討

から，から，各試験ケースが属する空力干渉パターンは次のと各試験ケースが属する空力干渉パターンは次のと

おりとなるおりとなる：：

　試験ケース　試験ケース(2)(2)で発生した現象の非定常性については，で発生した現象の非定常性については，

その原因を明らかにする明確なデータはない。その原因を明らかにする明確なデータはない。文献６）文献６）

においては，においては，ノズル出口近傍でのノズル面内境界層の剥ノズル出口近傍でのノズル面内境界層の剥

離が非定常的に発生していることが原因と類推されてい離が非定常的に発生していることが原因と類推されてい

るが，るが，剥離の発生を示すデータは測定されていない。剥離の発生を示すデータは測定されていない。図図

1. 31. 3に示すとおり，に示すとおり，干渉パターン②～④では鈍頭頭部全干渉パターン②～④では鈍頭頭部全
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極超音速流中における超音速逆噴射のカプセル空力特性への影響極超音速流中における超音速逆噴射のカプセル空力特性への影響 2323

面に剪断流／離流領域が存在する。面に剪断流／離流領域が存在する。超音速逆噴射ジェッ超音速逆噴射ジェッ

トが空力的スパイク効果を示すとすれば，トが空力的スパイク効果を示すとすれば，図図 1. 31. 3の②にの②に

示すとおり強い剪断応力を受けながら離領域を貫通する示すとおり強い剪断応力を受けながら離領域を貫通する

細いジェットの流れ場が主流と衝突して大きな干渉を生細いジェットの流れ場が主流と衝突して大きな干渉を生

ずるわけで，ずるわけで，干渉流れ場は微妙な圧力バランスの下に形干渉流れ場は微妙な圧力バランスの下に形

成されるため，成されるため，これが非定常的振る舞いをすることは容これが非定常的振る舞いをすることは容

易に推測される。易に推測される。ジェットの非定常性は衝撃波全体の振ジェットの非定常性は衝撃波全体の振

動を誘起し，動を誘起し，流れ場全体を非定常的にすることになる流れ場全体を非定常的にすることになる

が，が，本実験では原因の確定はなされ得ない。本実験では原因の確定はなされ得ない。

5. 4. 25. 4. 2　迎角のある場合　迎角のある場合

　迎角のある場合の流れ場の特徴は，　迎角のある場合の流れ場の特徴は，カプセル表面等圧カプセル表面等圧

線図とシュリーレン写真から，線図とシュリーレン写真から，箇条書きに次の項目のと箇条書きに次の項目のと

おりであるおりである：：

(1)(1)等圧力線図によれば，等圧力線図によれば，α＝０α＝０ °°でのノズル周辺の円形でのノズル周辺の円形

の死水域は，の死水域は，迎角を若干取ると風上側対称面付近が付迎角を若干取ると風上側対称面付近が付

着流となり，着流となり，馬蹄形の死水域となる。馬蹄形の死水域となる。迎角を大きくす迎角を大きくす

るに従い，るに従い，死水域はノズルより風下側に後退する。死水域はノズルより風下側に後退する。

(2)(2)風下側の広い面は死水域となり，風下側の広い面は死水域となり，逆噴射ジェットに逆噴射ジェットに

よって被われる。よって被われる。

(3)(3)図図 4.44.4および図および図 5. 2.  45.  2.  4 での試験ケースでの試験ケース(3)(3)（（PPOjOj＝＝

0.824MPa0.824MPa））のα＝のα＝1515°°では，では，圧力ピーク乃至は等圧力圧力ピーク乃至は等圧力

分布の孤立島が存在することから，分布の孤立島が存在することから，弓状衝撃波がカプ弓状衝撃波がカプ

セル面に衝突していることが予想される。セル面に衝突していることが予想される。しかし，しかし，シシ

ュリーレン写真図ュリーレン写真図 6. 3. 46. 3. 4では振動により弓状衝撃波はでは振動により弓状衝撃波は

全く捕らえられていない。全く捕らえられていない。同一条件でα＝同一条件でα＝ 1010°°の場合の場合

の図の図 6. 3. 36. 3. 3では弓状衝撃波はカプセル端部に衝突し，では弓状衝撃波はカプセル端部に衝突し，

非常に焦点の不鮮明なシュリーレン写真となってお非常に焦点の不鮮明なシュリーレン写真となってお

り，り，対称面圧力分布図対称面圧力分布図 4. 34. 3では圧力の端面へ向けてのでは圧力の端面へ向けての

急上昇を示している。急上昇を示している。このことから試験ケースこのことから試験ケース(3)(3)のの
α＝α＝ 1515°°では，では，弓状衝撃波はカプセル面に衝突してい弓状衝撃波はカプセル面に衝突してい

るものと推定される。るものと推定される。

(4)(4)前項の前項の(3)(3)と同様の類推から，と同様の類推から，試験ケース試験ケース(4)(4)（（PPOjOj＝＝

1.141MPa1.141MPa））のα＝のα＝1515°°では，では，弓状衝撃波はカプセル端弓状衝撃波はカプセル端

部に衝突していると考えられる。部に衝突していると考えられる。弓状衝撃波がカプセ弓状衝撃波がカプセ

ル面に衝突すると衝撃波全体の振動が励起される。ル面に衝突すると衝撃波全体の振動が励起される。シシ

ュリーレン写真図ュリーレン写真図 6. 3. 36. 3. 3および図および図6. 4. 46. 4. 4には振動中とには振動中と

思われる衝撃波の残像が見られるが，思われる衝撃波の残像が見られるが，同様に逆噴射ジ同様に逆噴射ジ

ェット先端部の振動によると思われる変形像も見られェット先端部の振動によると思われる変形像も見られ

る。る。これは，これは，衝撃波の衝突によってカプセル端部に圧衝撃波の衝突によってカプセル端部に圧

力上昇が生じ，力上昇が生じ，これが粘性層および亜音速部を伝わっこれが粘性層および亜音速部を伝わっ

て上流に達し，て上流に達し，ジェットの気流方向を変更し，ジェットの気流方向を変更し，これがこれが

ジェット／弓状衝撃波干渉から弓状衝撃波の形状変更ジェット／弓状衝撃波干渉から弓状衝撃波の形状変更

をもたらす。をもたらす。カプセル面上に弓状衝撃波が衝突するカプセル面上に弓状衝撃波が衝突する

と，と，衝撃波を通して流入した主流はカプセル面上の狭衝撃波を通して流入した主流はカプセル面上の狭

い流路を通して流出することになり，い流路を通して流出することになり，弓状衝撃波の形弓状衝撃波の形

状変更はこの流路を広げる形で生ずるものと考えられ状変更はこの流路を広げる形で生ずるものと考えられ

る。る。その結果，その結果，カプセル端面圧力減少が生じ，カプセル端面圧力減少が生じ，このサこのサ

イクルが衝撃波振動をもたらすものと考えられる。イクルが衝撃波振動をもたらすものと考えられる。しし

かしながらこの推測では，かしながらこの推測では，大流量ジェットの図大流量ジェットの図 6. 5. 36. 5. 3
で振動する衝撃波で振動する衝撃波（カプセルに衝突していない）（カプセルに衝突していない）が迎が迎

角を大きくした図角を大きくした図 6. 5. 46. 5. 4で振動を停止するメカニズムで振動を停止するメカニズム

を説明し得ない。を説明し得ない。これらの考察を裏付けるためには，これらの考察を裏付けるためには，

詳細な定量的解析を必要とする。詳細な定量的解析を必要とする。

(5)(5)カプセル前面に発生する垂直部分を持った弓状衝撃カプセル前面に発生する垂直部分を持った弓状衝撃

波と模型軸および主流軸となす角度を検討する。波と模型軸および主流軸となす角度を検討する。シュシュ

リーレン写真図リーレン写真図 6. 3. 36. 3. 3および図および図 6. 4. 36. 4. 3（試験ケース（試験ケース

(3)(3)およびおよび(4)(4)のα＝のα＝ 1010°°））においては，においては，弓状衝撃波の弓状衝撃波の

中心の垂直部分は模型軸に垂直であるが，中心の垂直部分は模型軸に垂直であるが，図図 6. 5. 36. 5. 3おお
よび図よび図 6. 5. 46. 5. 4（試験ケース（試験ケース(5)(5)のα＝のα＝ 1010°°およびおよび 1515°°））

では主流に垂直で模型軸には垂直でなくなる。では主流に垂直で模型軸には垂直でなくなる。このここのこ

とは，とは，試験ケース試験ケース(3)(3)およびおよび(4)(4)では逆噴射ジェットのでは逆噴射ジェットの

流量が少ないため，流量が少ないため，主流による弓状衝撃波は模型迎角主流による弓状衝撃波は模型迎角

（言い換えれば模型形状）（言い換えれば模型形状）に依存するが，に依存するが，試験ケース試験ケース

(5)(5)では逆噴射ジェットの流量が大きいため，では逆噴射ジェットの流量が大きいため，主流か主流か

ら見て模型はジェットの中に埋まっており，ら見て模型はジェットの中に埋まっており，弓状衝撃弓状衝撃

波の垂直部分は模型迎角波の垂直部分は模型迎角（模型形状）（模型形状）に依存しないこに依存しないこ

とを示している。とを示している。従ってこれらは，従ってこれらは，α＝０α＝０ °°で試験ケで試験ケ

ースース(3)(3)およびおよび(4)(4)が空力干渉パターンに，が空力干渉パターンに，試験ケース試験ケース

(5)(5)が空力干渉パターンに属することと一致している。が空力干渉パターンに属することと一致している。

5. 55. 5　空力特性　空力特性

　本実験的研究の主たる目的は，　本実験的研究の主たる目的は，逆噴射ジェットをカプ逆噴射ジェットをカプ

セル形状飛翔体の制御力として用いるための基礎的な研セル形状飛翔体の制御力として用いるための基礎的な研

究である。究である。そのために，そのために，カプセル模型に作用する空気力カプセル模型に作用する空気力

を模型迎角および逆噴射ジェットの流量をパラメータとを模型迎角および逆噴射ジェットの流量をパラメータと

して与える。して与える。この時，この時，

(1)(1)逆噴射ジェットを噴出しながら天秤を用いて空気力逆噴射ジェットを噴出しながら天秤を用いて空気力

を精度良く測定することは，を精度良く測定することは，ジェット導管と天秤の干ジェット導管と天秤の干

渉が強いため一般には困難である。渉が強いため一般には困難である。

(2)(2)逆噴射ジェットを作用させた飛翔体には，逆噴射ジェットを作用させた飛翔体には，空気力の空気力の

他にジェットによる推進力が働くため，他にジェットによる推進力が働くため，その合力を評その合力を評

価することが適当である。価することが適当である。

このため，このため，上記項目に対応して上記項目に対応して

(1)(1)カプセル表面圧力分布測定値を積分して空気力を求カプセル表面圧力分布測定値を積分して空気力を求

める。める。その妥当性評価のため，その妥当性評価のため，ジェットなしジェットなし（ジェッ（ジェッ

ト導管なし）ト導管なし）模型を用いて天秤による空気力測定を実模型を用いて天秤による空気力測定を実

施し，施し，表面圧力分布測定値の積分による空気力と比較表面圧力分布測定値の積分による空気力と比較

検証を行った。検証を行った。

(2)(2)表面圧力の積分による空気力の抗力および揚力成分表面圧力の積分による空気力の抗力および揚力成分

特性を調べると共に，特性を調べると共に，ガスジェットによる推進力を合ガスジェットによる推進力を合

成した合力の評価を行った。成した合力の評価を行った。

5. 5. 15. 5. 1　表面圧力積分による空気力の天秤計測による　表面圧力積分による空気力の天秤計測による

検証検証

　本試験の模型のように鈍頭度　本試験の模型のように鈍頭度（模型頭部の曲率半径）（模型頭部の曲率半径）
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が大きく，が大きく，頭部裏面が直接気流に触れない物体が極超音頭部裏面が直接気流に触れない物体が極超音

速流中に置かれた場合，速流中に置かれた場合，物体に働く空気力はほとんど物物体に働く空気力はほとんど物

体前面頭部に作用する空気力に支配される体前面頭部に作用する空気力に支配される 24)24)。。このたこのた

め，め，頭部表面圧力の積分値は模型への空気力を精度良く頭部表面圧力の積分値は模型への空気力を精度良く

与えると思われるが，与えると思われるが，その検証を逆噴射ジェットのないその検証を逆噴射ジェットのない

（ジェット導管のない）（ジェット導管のない）場合に，場合に，天秤による空気力測定値天秤による空気力測定値

との比較によって実施した。との比較によって実施した。

　空力係数は，　空力係数は，図図 2. 32. 3の圧力測定孔での圧力データに区の圧力測定孔での圧力データに区

分面積を乗じて面積分を行い求めた。分面積を乗じて面積分を行い求めた。区分面は，区分面は，各測定各測定

孔間を半径方向孔間を半径方向（（rr））と円周方向と円周方向（φ）（φ）に分割して与えてに分割して与えて

いる。いる。φ＝φ＝ 22.522.5°°～～ 157.5157.5°°については，については，半径方向の半径方向の rr22とと

rr44の圧力データがないので，の圧力データがないので，前後の圧力データを用い１前後の圧力データを用い１

次補間して圧力データを作成している。次補間して圧力データを作成している。

　天秤による空気力計測用模型は，　天秤による空気力計測用模型は，本圧力試験模型と形本圧力試験模型と形

状状・・寸法が同じで，寸法が同じで，圧力模型と同一の逆噴射ジェットノ圧力模型と同一の逆噴射ジェットノ

ズルズルMMjj＝＝ 3.053.05が付いているが，が付いているが，天秤干渉を防ぐために天秤干渉を防ぐために

ジェット導管は付けていない。ジェット導管は付けていない。

　図９に，　図９に，逆噴射ジェットのない場合の模型頭部表面の逆噴射ジェットのない場合の模型頭部表面の

圧力係数圧力係数CCPPを積分して求めた抗力係数を積分して求めた抗力係数CCDSDSおよび揚力係および揚力係

数数CCLSLSと，と，天秤で測定したそれらの係数を比較して示す。天秤で測定したそれらの係数を比較して示す。

同図には比較のために，同図には比較のために，参考文献７）参考文献７）で測定されたカプで測定されたカプ

セル形状模型の空気力データの内，セル形状模型の空気力データの内，頭部直径および曲率頭部直径および曲率

半径が同一な場合のデータを併せて図示した。半径が同一な場合のデータを併せて図示した。なお，なお，カカ

プセル後部形状については，プセル後部形状については，本模型と参考文献７）本模型と参考文献７）の模の模

型では，型では，後部円筒直径後部円筒直径 d dBB  はほぼ同一であるが，はほぼ同一であるが，円筒部円筒部

長さは本模型での長さは本模型での 9.1cm9.1cmに比べて文献７）に比べて文献７）ではでは 3.1cm3.1cmとと

短くなっている。短くなっている。また逆円錐部の角度また逆円錐部の角度θθ ccが本模型ではが本模型では

6060°°に対して，に対して，文献７）文献７）ではでは 2525°°である。である。

(1)(1)　抗力係数　抗力係数CCDDの検証の検証

　図９によれば，　図９によれば，本力試験による抗力係数本力試験による抗力係数CCDD（△）（△）は参は参

考文献７）考文献７）の空気力計測データの空気力計測データ（□）（□）と良好な一致を示と良好な一致を示

している。している。本圧力試験から求めた抗力係数本圧力試験から求めた抗力係数CCDSDS（○）（○）は，は，

力試験による力試験による CCDDに比べて５～６％程度大きい値を示すに比べて５～６％程度大きい値を示す

が，が，迎角αの増加に対する抗力の減少の傾向は定量的に迎角αの増加に対する抗力の減少の傾向は定量的に

力試験データにほぼ一致している。力試験データにほぼ一致している。以上のことから，以上のことから，本本

圧力試験から求めた抗力係数圧力試験から求めた抗力係数CCDSDSによって，によって，本模型全体本模型全体

の抗力係数の特性を把握することは可能であると云えの抗力係数の特性を把握することは可能であると云え

る。る。

(2)(2)　揚力係数　揚力係数CCLLの検証の検証

　図９の本力試験による揚力係数　図９の本力試験による揚力係数CCLL（▲）（▲）は，は，参考文献参考文献

７）７）のデータのデータ（■）（■）とは約とは約 1010％の相違を示す。％の相違を示す。これは後これは後

に示す理由から，に示す理由から，カプセル後部の円筒部の長さの相違かカプセル後部の円筒部の長さの相違か

ら来ているものと考えられる。ら来ているものと考えられる。圧力試験から求めた揚力圧力試験から求めた揚力

係数係数 CCLSLS（●）（●）および本力試験データおよび本力試験データ CCLL（▲）（▲）の迎角αの迎角α

に対する直線性は両者とも極めて良好であるが，に対する直線性は両者とも極めて良好であるが，その絶その絶

対値は約対値は約2323％だけ圧力試験から求めた揚力係数％だけ圧力試験から求めた揚力係数CCLSLS（●）（●）

の方が本力試験データの方が本力試験データCCLL（▲）（▲）よりも大きくなっている。よりも大きくなっている。

　カプセル形状模型では，　カプセル形状模型では，頭上げ迎角を取ると風上側で頭上げ迎角を取ると風上側で

の模型後部の模型後部（特に円筒部）（特に円筒部）と後部流のなす角度が大きくと後部流のなす角度が大きく

なっているため，なっているため，上向き迎角に対して模型後部は上向き上向き迎角に対して模型後部は上向き

の力を発生する。の力を発生する。頭上げ迎角を持ったカプセル頭部に頭上げ迎角を持ったカプセル頭部に

は，は，風下側の広い面により下向き揚力風下側の広い面により下向き揚力（通常の翼とは反（通常の翼とは反

対向きの揚力）対向きの揚力）が生ずる。が生ずる。従って，従って，カプセル後部はカプカプセル後部はカプ

セルの揚力を減少させる効果があるセルの揚力を減少させる効果がある 20),25),26)20),25),26)。。この効果この効果

により本模型より後部円筒部の短い参考文献７）により本模型より後部円筒部の短い参考文献７）の模型の模型

においては揚力減少の効果が小さくなり，においては揚力減少の効果が小さくなり，揚力データ揚力データCCLL

（■）（■）が本実験データが本実験データCCLL（▲）（▲）より大きくなっている。より大きくなっている。全全

く同様の原因から，く同様の原因から，後部圧力を無視して表面圧力分布の後部圧力を無視して表面圧力分布の

積分から求めた積分から求めたCCLSLS（●）（●）は力試験データより大きい値は力試験データより大きい値

となる。となる。後部形状が後部形状がCCLLに及ぼす影響ならびに後部の揚力に及ぼす影響ならびに後部の揚力

減少効果に及ぼす逆噴射ジェットの影響の定量評価は本減少効果に及ぼす逆噴射ジェットの影響の定量評価は本

実験からは困難であるが，実験からは困難であるが，カプセル前面が発生する揚力カプセル前面が発生する揚力

によって逆噴射ジェットの効果を適正に評価することはによって逆噴射ジェットの効果を適正に評価することは

可能であると考えられる。可能であると考えられる。

5. 5. 25. 5. 2　抗力係数　抗力係数 CCDD

　図　図 10. 110. 1は，は，模型頭部表面の圧力係数模型頭部表面の圧力係数CCPPを積分して求を積分して求
－－

めた抗力係数めた抗力係数CCDSDSと迎角αの関係を，と迎角αの関係を，質量流量比質量流量比mmccをパをパ

ラメータとして表す。ラメータとして表す。ここで質量流量比ここで質量流量比mmccは，は，模型頭部模型頭部
・・

に入ってくる主流の質量流量に入ってくる主流の質量流量mm∞∞と模型頭部から噴出さと模型頭部から噴出さ
・・ ・・

れる逆噴射ジェットの質量流量れる逆噴射ジェットの質量流量mmjjの比の比mmcc＝＝mmjj／／mm∞∞でで
－－

ある。ある。なおなおmmccは，は，各試験ケース各試験ケース（表１（表１(1)(1)～～(6)(6)））におにお

図９　圧力係数図９　圧力係数 CCPPの積分データと３分力天秤データのの積分データと３分力天秤データの

比較比較
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ける各迎角αでのける各迎角αでのmmccの平均値を示す。の平均値を示す。また質量流量の算また質量流量の算

出法出法 27),28)27),28)は付録２．は付録２．に示した。に示した。

　図　図 10. 110. 1によれば，によれば，逆噴射ジェットがない場合逆噴射ジェットがない場合（●）（●）にに

はは CCDSDSはα＝０はα＝０ °°のときに最大値を取り，のときに最大値を取り，αの増加と共αの増加と共

に徐々に減少する。に徐々に減少する。一方，一方，逆噴射ジェットがある場合に逆噴射ジェットがある場合に

は，は，CCDSDSは逆噴射ジェットがない場合に比べて圧倒的には逆噴射ジェットがない場合に比べて圧倒的に

小さい値となる。小さい値となる。逆噴射ジェットによる逆噴射ジェットによる CCDSDSの低減効果の低減効果

は，は，α＝０α＝０ °°のときに最も顕著に現れ，のときに最も顕著に現れ，αの増加と共にαの増加と共に

は増加する。は増加する。すなわちαの増加は，すなわちαの増加は，逆噴射ジェットによ逆噴射ジェットによ

るる CCDSDSの減少効果を弱める働きをしている。の減少効果を弱める働きをしている。またαが増またαが増
－－

加した場合，加した場合，質量流量比質量流量比mmccが大きい方がが大きい方がCCDSDSを減少させを減少させ
－－

る効果を持続させている。る効果を持続させている。図中で最も小さい図中で最も小さいCCDSDSははmmcc＝＝

0.35860.3586でα＝０でα＝０ °°の場合の場合（◇）（◇）であり，であり，これは逆噴射ジこれは逆噴射ジ

ェットのないα＝０ェットのないα＝０ °°のの CCDSDSに比べて約１／６の値であに比べて約１／６の値であ
－－

る。る。mmcc＝＝ 0.05960.0596では，では，α＝０α＝０ °°で逆噴射ジェットが空力で逆噴射ジェットが空力

スパイク効果を示し，スパイク効果を示し，最も効率よく最も効率よく CCDSDSを低下させていを低下させてい

るが，るが，いずれの迎角でも非定常な振舞いをしており，いずれの迎角でも非定常な振舞いをしており，特特

にα＝にα＝ 1515°°では圧力分布測定ができず，では圧力分布測定ができず，その結果その結果CCDSDSもも
－－

求められていない。求められていない。またこのまたこのmmccでは，では，α＝α＝ 1010°°においてにおいて

既に逆噴射ジェットなしの既に逆噴射ジェットなしのCCDSDSに近い値まで上昇しておに近い値まで上昇してお

り，り，極めて複雑な流れ場が発生していることをうかがわ極めて複雑な流れ場が発生していることをうかがわ

せる。せる。

　図　図 10. 2. 110. 2. 1は，は，抗力係数抗力係数 CCDSDSと逆噴射ジェットの質量と逆噴射ジェットの質量

流量比流量比mmccの関係を，の関係を，迎角αをパラメータとして示す。迎角αをパラメータとして示す。そそ

れぞれのαでのれぞれのαでのCCDSDSは，は，mmccに対して逆噴射ジェットのなに対して逆噴射ジェットのな

い場合い場合（（mmcc＝０）＝０）を最大値として凹の減少特性を示してを最大値として凹の減少特性を示して

おり，おり，CCDSDSの減少率は，の減少率は，mmccの小さい領域で大きい。の小さい領域で大きい。このこの

ことは，ことは，いずれの迎角においても，いずれの迎角においても，質量流量比質量流量比mmccの増加の増加

が必ずしも効果的にが必ずしも効果的に CCDSDSを減少させていないことを示しを減少させていないことを示し
－－

ている。ている。但し，但し，mmcc＝＝ 0.05960.0596でα＝でα＝ 1515°°ののCCDSDSは，は，上記の上記の

図図 10. 110. 1　迎角αに対する抗力係数　迎角αに対する抗力係数CCDSDSの変化の変化

図図 10. 2. 110. 2. 1　質量流量比　質量流量比mmccに対する抗力係数に対する抗力係数 CCDSDSの変化の変化

図図 10. 2. 210. 2. 2　質量流量比　質量流量比mmccに対する抗力係数に対する抗力係数 CCDjDjの変化の変化

　図　図 10. 2. 310. 2. 3　質量流量比　質量流量比mmccに対する抗力係数に対する抗力係数 CCDTDT

　　　　　　　　　　　　　　（（＝＝ CCDSDS＋＋ CCDjDj  ））の変化の変化
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とおり非定常現象から値が得られていないが，とおり非定常現象から値が得られていないが，図図10. 110. 1のの
－－

傾向から傾向からmmcc＝０の値を越す可能性もあり，＝０の値を越す可能性もあり，小流量で大迎小流量で大迎

角における異常な特性を示すものである。角における異常な特性を示すものである。

　図　図 10. 2. 110. 2. 1に示した抗力係数に示した抗力係数 CCDSDSに，に，逆噴射ジェット逆噴射ジェット

の推力の抗力方向成分を加えて全抗力係数の推力の抗力方向成分を加えて全抗力係数 CCDTDTを求めを求め

た。た。

　図　図 10. 2. 210. 2. 2に逆噴射ジェットの推力に逆噴射ジェットの推力 T T 29)29)の抗力方向成の抗力方向成

分の係数分の係数CCDjDjを，を，逆噴射ジェットの質量流量比逆噴射ジェットの質量流量比mmccの関数の関数

として示す。として示す。CCDjDjはは CCDjDj＝＝ TT・・coscosα／α／((qq∞∞ SS））であるかであるか

ら，ら，迎角の影響は小さい。迎角の影響は小さい。但し，但し，円錐ノズルではノズル円錐ノズルではノズル

開き角開き角θθ jj  による軸方向推力補正が必要となるが，による軸方向推力補正が必要となるが，ここここ

ではではθθ jj＝＝1010°°であってその影響が小さいため省略していであってその影響が小さいため省略してい

る。る。

　図　図 10. 2. 310. 2. 3には，には，全抗力係数全抗力係数CCDTDT＝＝ CCDSDS＋＋ CCDjDjの質量の質量

流量比流量比mmccに対する変化を示す。に対する変化を示す。全抗力係数全抗力係数CCDTDTははmmccのの
－－

増加に対して各迎角αとも増加に対して各迎角αともmmcc≦≦ 0.18190.1819までは減少するまでは減少する
－－

が，が，mmccの増加にともないの増加にともない CCDjDjが大きくなるため，が大きくなるため，mmcc＞＞

0.18190.1819ではα＝ではα＝ 1515°°の場合を除きの場合を除きCCDTDTは増加の傾向を示は増加の傾向を示

す。す。この特性は，この特性は，全体的に全体的にmmcc＝＝ 0.18190.1819以上の逆噴射ジ以上の逆噴射ジ

ェットを行っても，ェットを行っても，飛行体の抵抗を減らす効果はないこ飛行体の抵抗を減らす効果はないこ

とを表している。とを表している。逆噴射ジェットが逆噴射ジェットが CCDSDSの減少に最も効の減少に最も効

果的に作用するα＝０果的に作用するα＝０ °°の場合，の場合，mmcc≧≧ 0.05930.0593でのでのCCDTDTはは

ほぼ平坦で，ほぼ平坦で，逆噴射ジェットのない場合の半分以下の値逆噴射ジェットのない場合の半分以下の値

が得られることが分かった。が得られることが分かった。しかしながら，しかしながら，いくつかのいくつかの

文献文献 1),2),3)1),2),3)が指摘するような，が指摘するような，スパイク効果によるスパイク効果によるmmccのの

狭い領域での狭い領域での CCDSDSの極端な減少の存在は本試験では確認の極端な減少の存在は本試験では確認

できていない。できていない。小流量で大きい効果を上げるこれらの条小流量で大きい効果を上げるこれらの条

件では，件では，気流全体が不安定で，気流全体が不安定で，衝撃波の激しい振動が生衝撃波の激しい振動が生

じていることは注意を要する。じていることは注意を要する。

5. 5. 35. 5. 3　揚力係数　揚力係数 CCLL

　図　図 11. 111. 1に，に，模型頭部表面の圧力係数模型頭部表面の圧力係数CCPPを積分して求を積分して求

めた模型頭部の揚力係数めた模型頭部の揚力係数 CCLSLSと迎角αの関係を示す。と迎角αの関係を示す。逆逆

噴射ジェットのない場合，噴射ジェットのない場合，迎角αを増すと本カプセル模迎角αを増すと本カプセル模

型には一般の翼型とは反対に負の揚力が生じる。型には一般の翼型とは反対に負の揚力が生じる。逆噴射逆噴射
－－

ジェットの質量流量比ジェットの質量流量比mmccがいずれの場合にもがいずれの場合にもCCLSLSは，は，逆逆

噴射ジェットのない噴射ジェットのないCCLSLSに比べて絶対値は小さい。に比べて絶対値は小さい。逆噴逆噴

射ジェットのない場合，射ジェットのない場合，CCLSLSはαに対して直線的に上昇はαに対して直線的に上昇

するが，するが，逆噴射ジェットのある場合，逆噴射ジェットのある場合，CCLSLSはαに対してはαに対して
－－

原点から上に凹な変化を示す。原点から上に凹な変化を示す。全体的に質量流量比全体的に質量流量比mmcc

が大きい方が迎角αの揚力の絶対値を減らす効果が大きが大きい方が迎角αの揚力の絶対値を減らす効果が大き

い。い。抗力特性と同様に前述の空力干渉パターンに類似な抗力特性と同様に前述の空力干渉パターンに類似な
－－ －－mmcc＝＝ 0.0596 0.0596 のケースは，のケースは，他の他のmmccと比べて異常な変化をと比べて異常な変化を

示している。示している。

　図　図 11. 2. 111. 2. 1には，には，逆噴射ジェットの質量流量比逆噴射ジェットの質量流量比mmccに対に対

して模型表面圧力から求めた揚力係数して模型表面圧力から求めた揚力係数CCLSLSの変化を示す。の変化を示す。
－－

α＝５α＝５ °°の場合，の場合，mmcc＝＝ 0.0596 0.0596 で最小値を取り，で最小値を取り，それ以それ以
－－

上の上のmmccではほぼ平坦なではほぼ平坦なCCLSLS特性となる。特性となる。しかし全体的にしかし全体的に

図図 11. 111. 1　　迎角αに対する揚力係数迎角αに対する揚力係数CCLSLSの変化の変化

図図 11. 2. 111. 2. 1　　質量流量比質量流量比mmccに対する揚力係数に対する揚力係数CCLSLSの変化の変化

図図 11. 2. 211. 2. 2　　質量流量比質量流量比mmccに対する揚力係数に対する揚力係数 CCLjLjの変化の変化

　図　図 11. 2. 311. 2. 3　　質量流量比質量流量比mmccに対する揚力係数に対する揚力係数 CCLTLT

　　　　　　　　　　　　　　　　　　（＝（＝ CCLSLS＋＋ CCLjLj  ））の変化の変化
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CCLSLSは先に述べた模型頭部の抗力係数は先に述べた模型頭部の抗力係数CCDSDSの特性と同様の特性と同様
－－ －－
に，に，mmccの増加に対して逆噴射ジェットのない場合の増加に対して逆噴射ジェットのない場合（（mmcc＝＝

０）０）を最大値とする凹な減少を示している。を最大値とする凹な減少を示している。α＝α＝ 1010°°とと

α＝α＝ 1515°°の場合，の場合，質量流量比質量流量比mmccの小さい領域ではの小さい領域ではCCLSLSのの
－－

減少効果は大きいが，減少効果は大きいが，質量流量比の大きい質量流量比の大きいmmcc≧≧ 0.18190.1819
ではでは CCLSLSの減少効果は小さい。の減少効果は小さい。

　模型が迎角を取ると，　模型が迎角を取ると，模型には表面で積分した圧力に模型には表面で積分した圧力に

よる揚力以外に，よる揚力以外に，逆噴射ジェットによる推力の揚力成分逆噴射ジェットによる推力の揚力成分

が作用する。が作用する。全揚力係数全揚力係数 CCLTLTを，を，表面圧力による揚力係表面圧力による揚力係

数数 CCLSLSと逆噴射ジェットによる揚力係数と逆噴射ジェットによる揚力係数 CCLjLjの和としての和として

求める。求める。

　図　図 11. 2. 211. 2. 2に，に，逆噴射ジェットの推力逆噴射ジェットの推力TTの揚力成分の揚力成分 LLjj

から作った揚力係数から作った揚力係数CCLjLj（＝（＝TT・・sinsinα／α／（（qq∞∞ SS））））を，を，逆逆

噴射ジェットの質量流量比噴射ジェットの質量流量比mmccに対して示す。に対して示す。CCLjLjははmmccにに

比例し，比例し，ここでの迎角の変化範囲ではほぼ迎角αにも比ここでの迎角の変化範囲ではほぼ迎角αにも比

例している。例している。

　図　図 11. 2. 311. 2. 3に，に，模型頭部の揚力係数模型頭部の揚力係数CCLSLSに逆噴射ジェに逆噴射ジェ

ットの推力ットの推力TTの揚力係数の揚力係数CCLjLjを加えた全揚力係数を加えた全揚力係数CCLTLT（＝（＝

CCLSLS＋＋ CCLjLj  ））を質量流量比を質量流量比mmccに対して示す。に対して示す。質量流量比質量流量比

mmccが小さい場合にはが小さい場合にはCCLTLTの減少率は大きいが，の減少率は大きいが，質量流量質量流量

比比mmccが大きくなるに従いが大きくなるに従いCCLTLTの減少率は鈍化する。の減少率は鈍化する。α＝α＝

５５ °°の場合には，の場合には，mmcc＝＝ 0.05870.0587でほぼでほぼCCLTLT＝０となり，＝０となり，以以
－－

後若干増加する傾向にある。後若干増加する傾向にある。α＝α＝1010°°ではではmmcc＝＝0.18190.1819でで
－－ －－mmcc＝０での＝０での CCLTLTの約の約 4040％まで，％まで，α＝α＝ 1515°°では同じでは同じmmccでで
－－mmcc＝０での＝０でのCCLTLTの約半分まで減少し，の約半分まで減少し，以後若干増加する。以後若干増加する。

質量流量比質量流量比mmccを大きくしすぎると推力を大きくしすぎると推力 TTが増加するたが増加するた

め，め，CCLTLTの減少に効果的な作用をしておらず，の減少に効果的な作用をしておらず，これはこれはCCDTDT

における傾向と同様である。における傾向と同様である。

5. 5. 45. 5. 4　揚抗比　揚抗比 LL ／／ DD
　逆噴射ジェットが本模型　逆噴射ジェットが本模型（カプセル模型）（カプセル模型）の揚抗比にの揚抗比に

どのような影響を与えるかを知るため，どのような影響を与えるかを知るため，迎角αをパラメ迎角αをパラメ

ータとして逆噴射ジェットの質量流量比ータとして逆噴射ジェットの質量流量比mmccに対する揚に対する揚

抗比抗比 LL／／DDの変化を調べた。の変化を調べた。

　図　図 12. 112. 1は，は，模型頭部表面圧力分布による揚力係数模型頭部表面圧力分布による揚力係数CCLSLS

と抗力係数と抗力係数 CCDSDSから求めた揚抗比から求めた揚抗比 LLSS／／DDSSの，の，質量流量質量流量

比比mmccに対する変化を示す。に対する変化を示す。逆噴射ジェットは逆噴射ジェットはLLSS／／DDSSをを

減少させる効果を持つことが分かる。減少させる効果を持つことが分かる。また気流全体が安また気流全体が安
－－

定状態となる定状態となるmmcc＝＝0.13060.1306以上では，以上では，質量流量比質量流量比mmccが増が増

加しても加しても LLSS／／DDSSはほぼ一定の値を示す。はほぼ一定の値を示す。その値はα＝その値はα＝

５５ °°，，1010°°，，1515°°のそれぞれで逆噴射ジェットのない場合のそれぞれで逆噴射ジェットのない場合

のの LLSS／／DDSSの約の約 5050％，％，6060％，％，6060％である。％である。

　図　図12. 212. 2には，には，先に求めた模型頭部に作用する空気力に先に求めた模型頭部に作用する空気力に

逆噴射ジェットの推力逆噴射ジェットの推力 TTを加えた場合の全抗力係数を加えた場合の全抗力係数CCDTDT

と全揚力係数と全揚力係数 CCLTLTの比，の比，すなわち全揚抗比すなわち全揚抗比 LLTT／／DDTTの質の質

量流量比量流量比mmccに対する変化を示す。に対する変化を示す。全体的に質量流量比全体的に質量流量比

mmccが小さい方がが小さい方がLLTT／／DDTTの減少効果が大きい。の減少効果が大きい。気流全体気流全体
－－ －－

が安定状態となるが安定状態となるmmcc＝＝ 0.13060.1306以上では，以上では，LLTT／／DDTTははmmcc

－－
に対して小さい勾配で増加する。に対して小さい勾配で増加する。mmcc＝＝ 0.13060.1306でのでの LLTT／／

DDTTの値を逆噴射ジェットのない場合と比較すると，の値を逆噴射ジェットのない場合と比較すると，LLTT

／／DDTTの絶対値はα＝５の絶対値はα＝５ °°，，1010°°，，1515°°のそれぞれで逆噴射のそれぞれで逆噴射

ジェットのない場合の約ジェットのない場合の約 6060％，％，7070％，％，7070％である。％である。従っ従っ

てて LLTT／／DDTTはは LLSS／／DDSSの場合に比べて絶対値での場合に比べて絶対値で 1010％程度％程度

減少効果が小さくなることが分かる。減少効果が小さくなることが分かる。

６．６．まとめまとめ

　極超音速流中　極超音速流中（（MM∞∞＝＝ 7.17.1））の鈍頭度の大きいカプセルの鈍頭度の大きいカプセル

型模型頭部中央から超音速ジェットを上流へ向け逆噴射型模型頭部中央から超音速ジェットを上流へ向け逆噴射

させ，させ，超音速逆噴射がカプセル飛翔体の空力特性へ与え超音速逆噴射がカプセル飛翔体の空力特性へ与え

る影響を，る影響を，大きな迎角の範囲で実験的に調べた。大きな迎角の範囲で実験的に調べた。実験は，実験は，

逆噴射ジェットの流量を０から５段階とした６試験ケー逆噴射ジェットの流量を０から５段階とした６試験ケー

スにおいて，スにおいて，迎角を０迎角を０ °°～～ 1515°°まで５まで５ °°間隔として実施さ間隔として実施さ

れ，れ，カプセル表面圧力分布測定およびシュリーレン写真カプセル表面圧力分布測定およびシュリーレン写真

観察を行った。観察を行った。模型頭部表面の圧力分布から空力係数を模型頭部表面の圧力分布から空力係数を

求め，求め，迎角および逆噴射ジェットが空力係数に与える影迎角および逆噴射ジェットが空力係数に与える影

響を調べ，響を調べ，次の結果を得た。次の結果を得た。

(1)(1)迎角α＝０迎角α＝０ °°においては，においては，逆噴射ジェットによってカ逆噴射ジェットによってカ

プセル表面の広い範囲で円形の死水域が発生し，プセル表面の広い範囲で円形の死水域が発生し，表面表面

圧力が逆噴射ジェットのない場合の１／４以下に低減圧力が逆噴射ジェットのない場合の１／４以下に低減

した。した。

(2)(2)迎角αを取ると，迎角αを取ると，風上側の一部から風下側の広い範風上側の一部から風下側の広い範

囲にわたって馬蹄形の死水域が発生して表面圧力は低囲にわたって馬蹄形の死水域が発生して表面圧力は低

下するが，下するが，風上側では主流は付着流となって表面圧力風上側では主流は付着流となって表面圧力

は上昇する。は上昇する。

図図 12. 112. 1　　質量流量比質量流量比mmccに対する揚抗比に対する揚抗比 LLSS／／DDSSの変化の変化

  図図 12. 212. 2　　質量流量比質量流量比mmccに対する全揚抗比に対する全揚抗比 LLTT／／DDTTのの

  　　　　　　　　  変化変化
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(3)(3)迎角α＝０迎角α＝０ °°においては，においては，カプセル前面に流入する主カプセル前面に流入する主

流流量の５％程度の最小流量の逆噴射ジェットによっ流流量の５％程度の最小流量の逆噴射ジェットによっ

て，て，弓状衝撃波と逆噴射ジェットの間の強い空力干渉弓状衝撃波と逆噴射ジェットの間の強い空力干渉

が生じて空力スパイク現象が発生する。が生じて空力スパイク現象が発生する。この際，この際，流れ流れ

場全体が高速振動し不安定な状態となる。場全体が高速振動し不安定な状態となる。

(4)(4)最小流量の逆噴射ジェットでは，最小流量の逆噴射ジェットでは，α＝０α＝０ °°～～ 1515°°の範の範

囲でいずれも流れ場は不安定である。囲でいずれも流れ場は不安定である。逆噴射ジェット逆噴射ジェット

の流量を増加すると，の流量を増加すると，α＝０α＝０ °°～５～５ °°の小迎角では流の小迎角では流

れ場は安定してくるが，れ場は安定してくるが，α＝α＝ 1010°°～～ 1515°°の大迎角ではの大迎角では

弓状衝撃波がカプセル前面に接近／衝突して流れ場は弓状衝撃波がカプセル前面に接近／衝突して流れ場は

不安定になる。不安定になる。

(5)(5)迎角α＝０迎角α＝０ °°では，では，最小ガスジェット流量において最小ガスジェット流量において

も，も，抗力は逆噴射ジェットのない場合の１／２以下に抗力は逆噴射ジェットのない場合の１／２以下に

低下する。低下する。さらにガスジェット流量を増加しても，さらにガスジェット流量を増加しても，抗抗

力減少の勾配は小さい。力減少の勾配は小さい。迎角を取ってもこの基本的特迎角を取ってもこの基本的特

性は変わらないが，性は変わらないが，抗力低減効果は小さくなる。抗力低減効果は小さくなる。

(6(6））揚力係数揚力係数（絶対値，（絶対値，以下同様）以下同様）は，は，ガスジェットなガスジェットな

しでは迎角に対してほぼ直線的に増加するが，しでは迎角に対してほぼ直線的に増加するが，ガスジガスジ

ェットを噴出すると，ェットを噴出すると，小迎角α＝５小迎角α＝５ °°では揚力は殆どでは揚力は殆ど

発生せず，発生せず，大迎角α＝大迎角α＝ 1010°°～～ 1515°°でガスジェットなしでガスジェットなし

の揚力の半分程度に減少する。の揚力の半分程度に減少する。

(7)(7)揚抗比揚抗比（絶対値，（絶対値，以下同様）以下同様）は，は，最小ガスジェット流最小ガスジェット流

量では減少量では減少（特に小迎角α＝５（特に小迎角α＝５ °°で顕著な効果）で顕著な効果）するする

が，が，流量増加に伴ってガスジェットなしでの揚抗比に流量増加に伴ってガスジェットなしでの揚抗比に

近い値まで増加する。近い値まで増加する。

　以上のことから，　以上のことから，カプセル型の極超音速飛翔体を逆噴カプセル型の極超音速飛翔体を逆噴

射超音速ジェットによって制御する可能性については，射超音速ジェットによって制御する可能性については，

次のことが結論づけられる。次のことが結論づけられる。

(1)(1)飛翔体の軌道制御は飛翔体の軌道制御はCCDDおよびおよびLL／／DDによって行われによって行われ

るが，るが，カプセル前面への流入空気総量の５％程度の逆カプセル前面への流入空気総量の５％程度の逆

噴射超音速ジェットを噴出すると，噴射超音速ジェットを噴出すると，小迎角では小迎角では LL／／DD
の変化なしの変化なしCCDDにをにを 5050％以上減少できるため，％以上減少できるため，大きい大きい

飛行軌道の変更，飛行軌道の変更，ダウンレンジ制御等に利用することダウンレンジ制御等に利用すること

ができる。ができる。

(2)(2)迎角α＝０迎角α＝０ °°では，では，逆噴射ジェットの最小流量で主流逆噴射ジェットの最小流量で主流

衝撃波はカプセルから遠のき，衝撃波はカプセルから遠のき，淀み点領域は死水域に淀み点領域は死水域に

被われるため，被われるため，空力加熱の大幅な低減が期待できる。空力加熱の大幅な低減が期待できる。

また大流量の逆噴射ジェットでは，また大流量の逆噴射ジェットでは，全カプセル前面表全カプセル前面表

面が逆噴射ジェットに被われ，面が逆噴射ジェットに被われ，大きな空力加熱低減効大きな空力加熱低減効

果と流れ場の安定性が期待できる。果と流れ場の安定性が期待できる。再突入初期の上層再突入初期の上層

大気では，大気では，前面流入空気流量の数十％の逆噴射ジェッ前面流入空気流量の数十％の逆噴射ジェッ

ト用の流量の確保はロケットエンジンの排気によってト用の流量の確保はロケットエンジンの排気によって

可能であるが，可能であるが，システムとしての十分な検討が必要でシステムとしての十分な検討が必要で

ある。ある。

　本実験的研究においては，　本実験的研究においては，逆噴射ジェットと主流衝撃逆噴射ジェットと主流衝撃

波干渉，波干渉，特にスパイク効果のある非定常運動について特にスパイク効果のある非定常運動について

は，は，定量的検討を行うことが極めて困難であり，定量的検討を行うことが極めて困難であり，さらにさらに

詳細な粘性流の数値解析が今後必要である。詳細な粘性流の数値解析が今後必要である。

　本実験的研究を実施するにあたり，　本実験的研究を実施するにあたり，極超音速風洞の制極超音速風洞の制

御御・・計測の関係者をはじめ空気力学部の方々に多大な御計測の関係者をはじめ空気力学部の方々に多大な御

支援を頂いた。支援を頂いた。また空気力学部の曽我部長，また空気力学部の曽我部長，超音速風洞超音速風洞

制御研究室の吉永室長の両氏に御指導を頂いた。制御研究室の吉永室長の両氏に御指導を頂いた。ここにここに

深甚なる感謝の意を表する。深甚なる感謝の意を表する。
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付　　録付　　録

１．１．模型頭部表面の圧力分布図模型頭部表面の圧力分布図

　付図　付図 1. 1. 11. 1. 1から付図から付図1. 5. 41. 5. 4に取得した模型頭部表面のに取得した模型頭部表面の

すべての圧力係数すべての圧力係数 CCPPの分布を示す。の分布を示す。付図付図 1. 1. 11. 1. 1から付から付

図図 1. 1. 41. 1. 4は逆噴射ジェットノズルを取付けない場合の迎は逆噴射ジェットノズルを取付けない場合の迎

角α＝０角α＝０ °°からから 1515°°における模型頭部表面の圧力分布図における模型頭部表面の圧力分布図

である。である。これらのデータは迎角α＝０これらのデータは迎角α＝０ °°での模型頭部淀での模型頭部淀

み点み点（模型頭部中心）（模型頭部中心）の圧力係数の圧力係数CCPOPOで基準化している。で基準化している。

　付図　付図 1. 2. 11. 2. 1から付図から付図 1. 5. 41. 5. 4までは，までは，逆噴射ジェットノ逆噴射ジェットノ

ズルズル（（MMjj＝＝3.053.05））を取付けた場合の逆噴射ジェットのあを取付けた場合の逆噴射ジェットのあ

る場合とない場合の圧力分布図である。る場合とない場合の圧力分布図である。これらの図でこれらの図で

は，は，圧力係数圧力係数CCPPを逆噴射ジェットのない，を逆噴射ジェットのない，迎角α＝０迎角α＝０ °°

での逆噴射ジェットノズルの中心での逆噴射ジェットノズルの中心（模型頭部中心）（模型頭部中心）で取で取

得した圧力係数得した圧力係数CCPOPOで基準化している。で基準化している。
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２．２．質量流量の算出法質量流量の算出法27),28)27),28)

2. 12. 1　記号　記号

AA＊＊ jj：：逆噴射ジェットノズルのスロート断面積逆噴射ジェットノズルのスロート断面積

　（π　（π dd22NN／／ 44））

aa＊＊ ：：逆噴射ジェットノズルスロートでの音速逆噴射ジェットノズルスロートでの音速

dd　　 ：：模型頭部直径模型頭部直径

ddNN ：：逆噴射ジェットノズルのスロート直径逆噴射ジェットノズルのスロート直径

MM∞∞ ：：一様流マッハ数一様流マッハ数

MM＊＊ jj：：逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れのマッ逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れのマッ

　ハ数　ハ数（音速状態）（音速状態）

mmcc
・・ ・・

：：質量流量比質量流量比（＝（＝mmjj／／mm∞∞））
・・mmjj ：：逆噴射ジェットノズルから噴出されるガスの質量逆噴射ジェットノズルから噴出されるガスの質量

　流量　流量
・・mm∞∞ ：：模型頭部に流入する主流の質量流量模型頭部に流入する主流の質量流量（α＝０（α＝０ °°））

PPOO ：：風洞集合胴圧力風洞集合胴圧力

PPOjOj ：：逆噴射ジェットノズルの淀み圧力逆噴射ジェットノズルの淀み圧力

qq∞∞ ：：一様流動圧一様流動圧

qq＊＊ jj ：：逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの動圧逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの動圧

　（音速状態）　（音速状態）

RR ：：空気のガス定数空気のガス定数

SS ：：模型頭部最大投影面積模型頭部最大投影面積（＝π（＝π dd22／／ 44））

TTOO ：：風洞集合胴温度風洞集合胴温度

TTOjOj ：：逆噴射ジェットの淀み温度逆噴射ジェットの淀み温度

TT＊＊ jj：：逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの温度逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの温度

　（音速状態）　（音速状態）

VV∞∞ ：：一様流速度一様流速度

VV＊＊ jj：：逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの速度逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの速度

　（音速状態）　（音速状態）

ρρ OO ：：風洞集合胴密度風洞集合胴密度

ρρ∞∞ ：：一様流密度一様流密度

ρρ＊＊ jj：：逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの密度逆噴射ジェットノズルのスロートでの流れの密度

　（音速状態）　（音速状態）

γγ ：：空気の比熱比空気の比熱比（＝（＝ 1.41.4））

22．． 2 2　風洞主流　風洞主流（（MM∞∞＝＝7.17.1））からカプセル模型頭部からカプセル模型頭部
・・

　　　　　　  （α＝（α＝ 00°°））に流入する質量流量に流入する質量流量mm ∞∞
・・

　カプセル模型頭部に流入する質量流量　カプセル模型頭部に流入する質量流量mm∞∞は，は，

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(1)(1)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(2)(2)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(3)(3)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(4)(4)

によって得られる。によって得られる。
・・

　模型頭部に流入する質量流量　模型頭部に流入する質量流量mm∞∞を求めるのに必要なを求めるのに必要な

入力データは，入力データは，試験で測定した風洞集合胴圧力試験で測定した風洞集合胴圧力PPOO，，風洞風洞

集合胴温度集合胴温度 TTOOおよび模型頭部最大投影面積および模型頭部最大投影面積 S S   である。である。

（（11））式に式に PPOO，，TTOOを代入しを代入しρρOOを求めることにより，を求めることにより，（（22））
とと（（33））式から一様流密度式から一様流密度ρρ∞∞と一様流速度と一様流速度VV∞∞が求まる。が求まる。

さらにこれらさらにこれらρρ∞∞，，VV∞∞およびおよび  SS  をを（（44））式へ代入するこ式へ代入するこ
・・

とにより，とにより，mm ∞∞が求まる。が求まる。

22．． 3 3　逆噴射ジェットノズル　逆噴射ジェットノズル（（MM jj＝＝3.053.05））から噴出さから噴出さ
・・

　　　　　　  れる質量流量れる質量流量mm jj
・・
　　mm∞∞は以下のは以下の(5)(5)からから(8)(8)式を用い求めた。式を用い求めた。逆噴射ジェ逆噴射ジェ

ットのガスには空気の他に窒素も使用したが，ットのガスには空気の他に窒素も使用したが，窒素ガス窒素ガス

の物性値は空気に近いので空気と同様の関係式および定の物性値は空気に近いので空気と同様の関係式および定

数を使用した。数を使用した。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(5)(5)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(6)(6)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(7)(7)

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(8)(8)

・・
　逆噴射ジェットノズルから噴出される質量流量　逆噴射ジェットノズルから噴出される質量流量mmjj  をを

求めるのに必要な入力データは，求めるのに必要な入力データは，逆噴射ジェットの淀み逆噴射ジェットの淀み

圧力圧力 PPOjOj  ，，逆噴射ジェットの淀み温度逆噴射ジェットの淀み温度 TTOjOj  および逆噴射および逆噴射

ジェットノズルのスロート断面積ジェットノズルのスロート断面積 AA ＊＊ jjである。である。しかししかし

TTOjOj，，すなわち逆噴射ジェットノズルのプレナム室の温度すなわち逆噴射ジェットノズルのプレナム室の温度

は測定しなかったので，は測定しなかったので，ここではここではTTOjOj＝＝ 1515℃℃（（288K288K））をを
仮定して用いている。仮定して用いている。

　　(7)(7)式を式を(8)(8)式に代入し変形すると式に代入し変形すると

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　(9)(9)

　従って　従って(5)(5)とと(6)(6)式から式からVV＊＊ jjを求め，を求め，これとこれと PPOjOjとと AA＊＊ jj
・・

をを(9)(9)式に代入するれば式に代入するればmm jjが求まる。が求まる。

　【例】　【例】上記上記 2. 22. 2およびおよび 2. 32. 3の関係式を用い本文の表１の関係式を用い本文の表１
・・ ・・

に示した質量流比に示した質量流比mmcc（＝（＝mmjj／／mm∞∞））は次のとおり得らは次のとおり得ら

れた。れた。

　表１の試験ケース　表１の試験ケース( 5 )( 5 )において，において，α＝０α＝０ °° でで PP O jO j ＝＝

2.219MPa2.219MPaののmmccを求める場合，を求める場合，入力データは以下のよう入力データは以下のよう

になる。になる。
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dd ＝＝ 100(mm100(mmφφ))
ddNN ＝＝ 3.1(mm3.1(mmφφ))

PPOO ＝＝ 1.057(MPa)1.057(MPa)＝＝ 1.0571.057×× 101066(kg(kg／／(m(m・・secsec22))))
PPOjOj ＝＝ 2.219(MPa)2.219(MPa)＝＝ 2.2192.219×× 101066(kg(kg／／(m(m・・secsec22))))

RR ＝＝ 287(m287(m22／／(sec(sec22・・K))K))
TTOO ＝＝697.2(K)697.2(K)

TTOjOj ＝＝ 1515℃℃(288K)(288K)
γγ ＝＝ 1.41.4

・・
①模型頭部に流入する主流の質量流量①模型頭部に流入する主流の質量流量mm∞∞

・・
　（　（11））からから（（44））式を用いて式を用いてmm∞∞を求めると以下のようにを求めると以下のように

なる。なる。

ρρ OO ＝＝ PPOO／／((RR／／ TTOO))＝＝ 1.0571.057×× 101066／／ 287287／／ 697.2697.2
＝＝ 5.28255.2825（（kgkg／／mm33））

ρρ∞∞ ＝＝ 0.0024460.002446××ρρOO＝＝ 0.01292 0.01292（（kgkg／／mm33））

VV∞∞ ＝＝ SQRTSQRT（（22×× 0.0077890.007789×× PPOO／／ρρ∞∞））

　　 ＝＝ SQRTSQRT（（22×× 0.0077890.007789×× 1.0571.057×× 101066／／ 0.012920.01292））

　　　　＝＝ 1128.91128.9（（mm／／ secsec））

SS ＝π＝π・・dd22／／ 44＝＝ 3.141593.14159×× 10010022×× 1010－－ 66／／ 44
＝＝ 0.0078540.007854（（mm22））

・・mm∞∞ ＝＝ρρ∞∞・・VV∞∞・・SS
＝＝ 0.012920.01292×× 1128.91128.9×× 0.0078540.007854
＝＝ 0.11460.1146（（kgkg／／ secsec））

②逆噴射ジェットノズルから噴出されるガスの質量流量②逆噴射ジェットノズルから噴出されるガスの質量流量
・・
　　mmjj

(5)(5)，，(6)(6)式および式および(9)(9)式から式から

TT＊＊ jj ＝＝ TTOjOj×× 0.83330.8333＝＝ 288288×× 0.83330.8333＝＝ 240.0240.0（（KK））

VV＊＊ jj ＝＝ SQRTSQRT（（γγ・・RR・・TT＊＊ jj））

＝＝ SQRTSQRT（（1.41.4×× 287287×× 240.0240.0））
＝＝ 310.5310.5（（mm／／ secsec））

AA＊＊ jj ＝π＝π・・dd22NN／／ 44＝＝ 3.141593.14159×× 3.13.122×× 1010－－ 66／／ 44
＝＝ 7.5487.548×× 1010－６－６（（mm22））

・・mmjj ＝＝ρρ＊＊ jj・・VV＊＊ jj・・AA＊＊ jj

＝＝ 22・・0.36980.3698・・PPOjOj・・AA＊＊ jj／／ VV＊＊ jj

＝＝22××0.36980.3698××2.2192.219××101066××7.5487.548××1010－－66／／310.5310.5
＝＝ 0.39900.3990（（kgkg／／ secsec））

③質量流量比③質量流量比mmcc

　　　　mmccは①と②からは①と②から

mmcc
・・ ・・
＝＝mmjj／／mm∞∞＝＝ 0.039900.03990／／ 0.11460.1146＝＝ 0.34820.3482
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