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ABSTRACT 

A new idea of an alternative aerodynamic control device for hypersonic vehicles utilizing plasma discharge is presented. The response of 
surface pressure distribution over a flat plate model to the D.C. plasma discharge in hypersonic flow was examined with both experiments 
and numerical analyses. It was revealed that the surface pressure upstream of the plasma area significantly increases, which would be 
applicable to a new aerodynamic control device. It was also found that there are two modes in the correlation between the electric power 
input and the surface pressure change around the plasma area. The burnt trace on the flat plate model after the experiments suggests that the 
pressure change may be caused by the onset of the boundary layer separation and the shock wave or compression wave formed in front of 
the separation bubble. Such pressure rise was also observed in the result of two-dimensional numerical analyses based on the Navier-Stokes 
equations with energy addition that simulates the Joule heating of plasma discharge. The steady-state solution shows that the pressure 
change observed in the experiments can be qualitatively explained as an effect of Joule heating on air flow. 
 
 
 
１．序論 
極超音速機を設計する際には非常に高いレベルの信頼性

が要求される．例えば，空力制御の些細なミスは，軌道が

ずれることに加え，設計時に想定していなかった箇所で 

局所的な空力加熱のピークが発生することにより，熱防御

システムが部分的に破損して機体の全損に至る可能性が 

ある．この様な事態を避けるためにも，空力制御系に  

冗長性を持たせることは重要であり，従来のフラップに 

よる空力制御に加え，可動部分を持たない空力制御   

デバイスの搭載が望ましい．また，従来のフラップは  

低レイノルズ数環境下では効率が落ちるという問題もある

ので，新しい空力制御装置は低レイノルズ数環境下でも 

効率がよいことが望まれる．本稿では，この様な新しい 

空力制御装置の一つとして機体表面での放電プラズマが 

有望であると考え，その有効性について基礎研究を行った

結果について報告する． 
最近の研究により，低速や超音速の流れ場中では放電 

を空力制御に応用可能であることが実証されつつある．  

プラズマアクチュエータ 1,2) は，大迎角飛行時に翼上面 

での流れの剥離を防ぐ事で失速を遅らせ，揚力を増加  

させる空力制御デバイスである．プラズマによる超音速 

内部流制御 3) は，スクラムジェットエンジンの空気取り 

入れ口付近での衝撃波の発生位置を操作することで，設計

点以外のマッハ数における巡航時のエンジン効率を改善 

する空力制御デバイスである．このようなプラズマによる

空力制御デバイスの研究を基に，本研究ではプラズマに 

よる極超音速機の新たな空力制御デバイスを提案する． 
図１は本研究で提案するプラズマによる空力制御   

デバイスの概念図である．プラズマを機体表面で発生  

させることにより放電部付近の圧力分布が変化することが

期待される．重心から離れたところで圧力が変われば， 

わずかな圧力変化でも空力制御を行うだけのモーメントを

発生させることができるので，空力制御デバイスとして 

利用可能である． 
本研究では放電部付近の機体表面と電極を，図１の下の

ように平板に電極が埋め込まれた模型で模擬し，極超音速

風洞実験により放電が流れ場へ及ぼす影響を調べる． 
なお，電源として直流電源を用いることとした．これは，

直流電流であれば定常放電が期待でき， 現象がより観測 

しやすいと考えられたためである． 
 

 
 

Flow

 
図１ プラズマによる空力制御装置概念図 

 
 
また，プラズマ放電による気流等への影響が，主に気流

へのジュール加熱による効果であるという仮定の下，定常

及び非定常な熱入力に対する圧力変化について数値解析を

行った． 
本研究の目的は以下の 3 点である． 

１）平板模型を用いて極超音速気流中での放電実験を行い，

放電領域付近での圧力変化及び衝撃波の発生の有無等の，

極超音速流れへの影響を調べる． 
２）プラズマ放電による極超音速流れへの影響は，流れの

ジュール熱による加熱に起因する効果であると推測し， 

プラズマへの投入電力と圧力変化の相関関係を調べる． 
３）以上１，２を踏まえ，放電による極超音速飛行体の 

空力制御デバイスの概要を検討する． 
 
２．極超音速風洞実験の概要とその結果 
２．１ 実験概要 
東京大学柏キャンパス極超音速風洞 4) にて風洞実験を 

行った．本実験における風洞諸元を表１に示す． 
実験に用いた直流電源は最大電圧 500V，最大電流 15A

のもので，予め最大許容値を設定しておくと，電流電圧の

いずれかが設定値に達したらその値で制限をかける回路が

組まれている．今回は表１のように許容値を設定した． 
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実験における典型的な圧力・温度・電源操作の時間履歴を

図２に示す．図２において，P0 はよどみ点圧力，P1 は 

測定室内のジェット外での圧力，T0 はよどみ点温度を表し

ている．なお，本実験では電源の ON/OFF のタイミングは

手動で操作している． 
 
 

表１ 風洞実験設定 
マッハ数 7.0 
よどみ点圧力 P0 [kPa] 953.5 

風洞 
気流条件 

よどみ点温度 T0 [K] 559.2-586.7 
電圧許容値 [V] 500 電源設定 
電流許容値 [A] 6 

模型設定 実験時模型迎角 [deg] 0 
 
 
 

 
図２ 実験時の時間履歴 

 
 
本実験では，平板表面圧力は，平板中心線に沿った 4 点

において測定した．圧力測定点の詳細な位置及び模型前縁

からの距離を図３に示す．模型表面には，1 対の電極が 

設置されており，電極の材質は銅タングステン合金

（Cu30%-W70%）である．平板はベークライト板を用いた．

放電部における電流値及び電圧値はオシロスコープにより

計測した．模型上面及び前面からビデオ映像を撮影した．

また，模型側面からは，シュリーレン法による可視化を 

行い，CCD カメラ（解像度 720 x 480）により映像を， 

高解像度デジタルカメラ（解像度 3780 x 3592）により  

静止画を撮影した．実験系の概要を図４に示す． 
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図３ 平板模型 
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図４ 実験系概要 

 
 
２．２ 実験結果 
放電実験の典型的な写真を図５に示す． 

 
 

 
図５ 放電実験の典型例 

 
 
気流中で安定な放電を得るためには，陰極と陽極の  

気流方向に対する配置は重要である．極超音速気流中での

放電実験の結果，陰極を上流側に設置すると放電が安定 

することが分かった．逆に上流を陽極にすると，放電が 

不安定であるか，あるいは全く放電しなかった． 
放電領域上流での圧力変化が顕著であったため，投入 

電力に対する放電部上流（測定点＃１）における圧力変化

の相関関係を調べた．圧力変化は放電時圧力を非放電時 

圧力で割った値として定義される圧力係数を用いて評価 

した．圧力係数と投入電力の時間履歴及び相関関係を  

それぞれ図６，７に示す．図８には典型的な放電例に  

ついて，シュリーレン法による可視化写真を示す．図８ 

では，放電に伴い強力な発光と何らかの弱い波が発生して

いることが確認された． 
図６，７より，放電のパターンには以下の 2 つのモード

があることがわかる． 
(1) 圧力係数は投入電力にほぼ比例するが，圧力係数自体

はそれほど大きくはないモード 
(2) 投入電力は小さいものの，圧力係数はかなり大きい 

モード 
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図６ 投入電力及び圧力係数の時間履歴 

 
 

 
図７ 圧力係数と投入電力の相関関係 

 
 

 
図８ 放電時流れの可視化の典型例（シュリーレン法） 

 
 
放電のモード(1)は空気の絶縁破壊の際に起こるモード 

であり，また，モード(2)はモード(1)の直後に続けて起こる

モードである．モード(2)の持続時間はモード(1)の持続時間

に比べてかなり長いので，断続的な放電を繰り返して  

モード(2)を繰り返し起こすことにより，時間平均をとる 

ことで低消費電力，大圧力変化の効率のよい空力制御装置

を実現できるのではないかと思われる． 
模型の中心線に沿った圧力の空間分布を図９に示す． 

非放電時には表面圧力分布がほぼ一定値であるのに対し，

放電時には電極下流側における圧力がわずかに減少し， 

同時に上流側で圧力が非放電時の 3 から 4 倍程度まで  

大きく上昇することがわかる．ここで，図９における黒の

実線は後述する数値解析により予想された，定性的な圧力

分布形状である． 
 
 

 

 
図９ 圧力の空間分布 

 
 
３．数値解析 
実験後の模型表面には，図１０に示すようにプラズマに

より焼けた跡が確認された．図１０より，平板上の流れが

放電領域を避けて流れたことが予想される．これは，放電

の影響で平板上の境界層が剥離を起こしたため放電部前方

で圧縮波あるいは衝撃波が発生し，結果的に放電部前方で

圧力が上昇したことを示唆している． 
 
 

 
図１０ 実験後の模型における焼けた跡 

 
 
図７から明らかなように，投入電力と圧力変化との間に

は相関関係が存在した．それ故，実験で観測された圧力 

変化の主な原因がプラズマの発生による気流へのジュール

加熱であると仮定するのは妥当であろう．そこで，実験 

での圧力変化がジュール加熱による効果として説明できる

かどうかを明らかにするため，数値解析による検証を  

行った．2 次元の Navier-Stokes 方程式の右辺に加熱を表す

生成項を付加したものについて，熱入力が定常の場合と，

実験にあわせて非定常にした場合とで数値解析を行った． 
解析に用いた方程式を次に示す． 

 
( ) ( )ˆ ˆ ˆ ˆˆ ˆv vE E F FQ S

t ξ η

∂ − ∂ −∂
∂ ∂ ∂

+ + =        (1) 

 [ ]T1ˆ 0 0 0 JS q
J

=         (2) 

ここで， Q̂ は保存量， ˆ ˆ,E F は移流項， ˆ ˆ,v vE F は粘性項， 

Ŝ は生成項 J はジャコビアン， Jq は単位奥行きあたりの 

熱入力である． 
時間方向の積分には，2 次精度の Runge-Kutta 法を用いた．

移流項の離散化に関しては，AUSMDV Scheme 5) に MUSCL
法 3 次精度風上バイアスを組み合わせることで行った． 

計算に用いる座標の定義を次の図１１に示す．また，計算

に用いる格子を図１２に示す． 
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図１１ 計算用座標定義 

 
 
 

 
図１２ 計算格子 

 
 
計算に用いた格子点の数は， x 方向に 331 点， y 方向に

151 点である．代表長さ L は 5cm とし，その他の計算条件

は全て先の風洞実験での条件にあわせた．熱入力は楕円 

形状で与え，楕円の中心に近づくほど加熱量が増大する 

ように設定した．楕円の中心は 1.0, 0.02x y= = とした． 

ここで ,x y は無次元化された座標である． 
また，パラメータ lは次式で定義される． 

 
( ) ( )2 2

2 2

1.0 0.02
( , )

0.1 0.04
x y

x y
− −

= +l        (3) 

計算領域内で 0.0 3.0≤ ≤l を満たす領域を heatS とおく．

パラメータ lを用いて，単位奥行きあたりの加熱量 Jq の 

分布を次のように与えた． 

( )
( )
( )

1 d d
cosh cosh

0.0
0

3.0
3.0

heat
J S

J

q

q

x y
×⎧ =⎪⎪

⎨

⎩

≤⎪
⎪ =

≤

>

∫∫l l

l

l

加熱量

          (4) 

加熱量の計算領域全体にわたる総和である総加熱量は，

実験での実際の投入電力を基に決定した．放電領域の  

奥行き方向への広がりが 2cm 程度であったので，(4)式の 

加熱量は，実際の投入電力に 1m/2cm=50 を乗じて単位奥行

きあたりの値を出し，それを更に (一様流密度 )×(一様  

流速)3×(代表長さ L )で除して無次元化した値である．今回

は，投入電力は一定とし，時間積分値のみを実験と合わせ

た場合と，実際の投入電力の変動（図６）にあわせて増減

させた場合，即ち，定常状態の解析と非定常状態の解析を

行った． 
本研究の数値解析では，プラズマによる流れへの影響が

主に熱入力により説明できると仮定し検証を行った．その

ため，プラズマの影響は(1)式で右辺の生成項 Ŝ において，

熱入力 Jq としてのみ加味され，気体分子の解離等その他の

効果は加味されていないことに注意しておく． 
一般に，2 次元解析では 3 次元解析と比べて現象が強調

される傾向がある．本研究においても実験と定量的に合う

結果を得るためには， Jq を上述の方法で決まる値よりも 

小さい値に設定しなければならず，総加熱量を実験での投

入電力の５分の１の値とした． 
 
３．１ 定常状態の解析 
実験で観測された現象は非定常現象であったが，現象の

大まかな性質をつかむため，加熱量が実験での投入電力の

平均値の 5 分の 1 で一定であるとして，定常状態の解析を

行った． 
熱入力がある場合の圧力分布の解析結果を図１３に示す．

また，比較のために熱入力のない場合の圧力分布の解析 

結果を図１４に示す． 
 
 

 
図１３ 圧力分布（熱入力あり） 

 
 

 
図１４ 圧力分布（熱入力無し） 

 
 

図１３，１４より，熱入力がある場合には，電極の  

上流側の領域で表面圧力がかなり上昇することが確認  

された．これは実験結果と合致する．この解析結果は， 

実験で観測された圧力変化が，プラズマによるジュール 

加熱による効果として定性的に説明できるということを 

示している． 
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図１５は圧力の等高線図の放電部付近の拡大図及び流線

である．図より，いくつかの場所では流れが一様流とは 

逆になり，循環する領域が形成されていることがわかる．

これは，図９から予想された，放電による境界層の剥離と，

それに伴う衝撃波あるいは圧縮波の形成を説明できるもの

である．  
図１６は，計算された平板表面上の圧力分布の一例で 

ある．上述の結果と同様に，この図からも電極前方の圧力

増加を説明可能であることがわかる． 
以上より，実験で観測された圧力変化は，放電プラズマ

による流れへのジュール加熱の効果として説明できると 

いえるだろう．  
 
 

 
図１５ 圧力分布と流線 – 加熱部付近拡大図 

 
 

 
図１６ 表面圧力分布 

 
 
３．２ 非定常状態の解析 
より実験結果とあわせるため，熱入力を実際の実験で 

観測された投入電力の時間履歴に従って変動させた．実験

における投入電力と圧力係数のグラフに計算結果の圧力の

時間履歴をあわせたものを図１７に示す．なお，図１７ 

では圧力の測定点＃１と，同等の位置での解析結果による

圧力の計算値を示している． 
図１７より，非定常状態の解析による圧力の時間履歴 

パターンは実験のものとはやや形状が異なる．一つの理由

としては，実際の現象が 3 次元的なものであることに対し，

解析では 2 次元の解析を行っているという点が挙げられる．

実際の現象では，放電による空気の解離反応等が発生して

おり，これらの化学反応を考慮した解析により解析・検討

を行うべきである．しかし，本研究では熱入力が現象の 

主な要因であるかどうかを検討することを目的として， 

プラズマによる気流への影響が熱入力のみであるとした 

簡単なモデルの下で数値解析を行っている．この方針に 

従い，今後，本解析モデルを２次元から３次元に拡張し，

より実際の現象に即した放電による熱入力が表現できる 

ようにする予定である． 
 
 

 
図１７ 圧力と投入電力の時間履歴 

 
 
４．空力制御装置としてのプラズマ放電 
本実験では，放電領域の上流側において顕著な圧力の 

上昇がみられた．もしもプラズマ放電による空力制御装置

が極超音速機の重心から十分に離れた位置に設置されて 

いれば，空力制御に十分なモーメントを作ることができる

ので，従来の空力制御装置と併せて補助的なデバイス  

として用いることができるであろう． 
デバイスを駆動させるための電源としては，エンジン 

出力の一部を発電機に回すことでまかなうことができると

考えられる． 
また，この空力制御装置が効率のよいものであるため 

には，図７で示した放電モードの(2)をなるべく長い間継続

することが必要となる．放電モードの(2)が，絶縁破壊時の

短時間のモード(1)に続いて起こるモードであったことを 

考慮すると，パルス的に放電を繰り返すことで，モード(1)
とモード(2)を繰り返し，時間的に平均すれば効率的な放電

モード(2)を長く行うことができ，デバイス全体としての 

効率をあげられると考えられる． 
 
５．結論 
本研究は，プラズマ放電を用いた極超音速機用の新しい

空力制御装置開発のための基礎研究として，直流プラズマ

放電が極超音速気流に対して与える影響を調べた． 
極超音速気流中での放電実験により，次のことが判明 

した． 
(1) 極超音速気流中での放電により，放電部周囲での圧力

分布が変化する．これは極超音速機の空力制御装置に

応用可能である． 
(2) 極超音速気流中で直流プラズマ放電を安定に行うため

には，流れの方向に対して陰極を上流側に設置する 

ことが望ましい． 
(3) 放電領域の上流側において，表面圧力の上昇が顕著 

である． 
(4) 投入電力と圧力変化の間には相関関係があり，この 

相関関係には 2 つのモードが存在する． 
さらに，プラズマの影響をジュール加熱によるもので 

あると仮定した数値解析により，次のことが判明した． 
(5) プラズマ放電による圧力変化は，プラズマ放電による

ジュール加熱の効果であるとして，定性的に説明可能

である． 
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