
プラズマアクチュエータを用いた
サイレント超音速機の流体制御

Ⅱ：プラズマアクチュエータによる衝撃波位置の制御
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1.1 研究背景

本プロジェクトはソニックブームレス超音速飛行機への応用を目指し，プラズマ流体アクチュエータの開発とその超音

速流への適用を目的としている．

超音速大型旅客機の成立を妨げているのはソニックブームである．これを解決するため，近年日本において，複葉翼理

論に基づくソニックブームレス超音速飛行の研究が始まっており，理論および数値解析においては劇的にソニックブーム

を低減する，きわめて興味深い特性が報告されている[1,2]．一方で，設計点を外れると図 1-1に示すような複葉翼間での流
れのチョークなどによってその性能は抗力・騒音ともに著しく低下する点が現在問題となっている[3]．このため，ロバス
トネスが求められる実機開発を目指すためには，ウェッジ前縁から発生する衝撃波など，機体周りの流れ場を制御する技

術が必須である（図 1-2参照）．
そこで本研究では，このような超音速流の制御法として，現在本研究室で研究を行なっている誘電体バリア放電（DBD）

を用いたプラズマ流体アクチュエータを適用することを提案する．プラズマアクチュエータは従来のデバイスに比べ小型

で制御が容易であるなど非常に利点が多く，今後の発展が非常に期待できる流体制御手法である．DBDプラズマアクチュ
エータの複葉超音速機への応用に関して特筆すべき点として，このデバイスが翼表面形状に影響を与えない事が挙げられ
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（a）設計条件における衝撃波の相殺，（b）非設計条件におけるチョーク
図 1-1 設計条件・非設計条件の複葉超音速機の衝撃波干渉場の比較[3]

（左）入射衝撃波の位置制御，（右）チョークの回避
図 1-2 プラズマアクチュエータによる複葉超音速機の流れ制御コンセプト
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る．アクチュエータを翼に埋め込むことによって表面を一体・平滑にすることができることは，超音速域での流体制御デ

バイスとしては非常に大きなアドバンテージである．

本研究室では平成 18年度より宇宙航空研究開発機構ならびに日本航空宇宙学会サイレント超音速機研究会のサポートの
下でプラズマ流体アクチュエータの開発とその超音速流への適用に関して研究を進めている．これまでに超音速流中にお

けるアクチュエータの動作と流れ場の制御可能性を確かめたが，より応用的である航空機形状より発生する衝撃波の制御

を可能にするためには，プラズマアクチュエータの基本性能を単体試験・風洞実験により調べることが求められる．

1.2 プラズマアクチュエータについて

近年活発に研究が行なわれているプラズマアクチュエータは，将来的には空力舵・高揚力装置を置き換える可能性を持

つ候補として期待されている．流体制御デバイスとしては，従来のものに比べ小型で制御が容易であるなど非常に利点が

多い．本研究室での実験を含めた先行研究によって，二次元の剥離制御などにおける際立った有効性が示されている[4-8]．
円柱周りの流れ場の剥離制御にプラズマアクチュエータを適用した例[8]のように，一定の流れ場の条件であればプラズマ
アクチュエータによって剥離の制御を行なうことが可能であることが明らかになっている．

現在本研究室において開発しているプラズマアクチュエータは誘電体バリア放電（Single Dielectric Barrier Discharge,
(S)DBD）を利用している．SDBDプラズマアクチュエータの構造は図 1-3に示される通りである．アクチュエータは二枚
の電極とその間に挟まれた誘電体から成り，片側の電極は気流にさらされている．もう一方の電極は誘電体によって物体

表面に埋め込まれており，気流には直接接触しない．この電極に図 1-4（上）に示されるような高圧の交流電圧を印加する
ことによって，上部電極と誘電体に挟まれた部分の気体がイオン化される（図 1-4（下）にイオン化された空気が発光して
いる様子を示す）．イオン化された気体分子と電磁場の作用によって体積力が生じ，アクチュエータの周囲気体には図中矢

印方向の速度が与えられる．これらの電極の位置

や数，主流に対する方向を変えることによって，

生成される体積力，あるいは速度場を容易に変化

させることができる．また，必要であれば物体表

面に埋め込むことができるため，前述したとおり

物体の形状に影響を与えない点も大きな利点で

ある．

1.2.1 プラズマアクチュエータによる空気力の発

生原理

プラズマアクチュエータによる空気力の発生メ

カニズムについては，現在多くの学者・研究者ら

が実験・数値シミュレーション双方から解析を行

い数々の説が提唱されているが，未だに意見の一

致を見ていない．ここでは比較的広く知られてい

るシナリオとして，Fontの行った数値解析による
力の発生原理のシナリオ[9]，および Orlovの実
験・理論双方からのアプローチによるDBD放電の
時間・空間発展の様子[10]について以下に記す．

単一の誘電体バリア放電に関する現象解析[9]
単体の誘電体バリア放電では，主に空間内で放

電させることによってイオン化が起こり，それに

よる電子，イオンなどの移動による分子間の衝突

が力の発生原理とされている．

DBD放電において，一周期中の始めの半周期で
は，約 1-2 kVの負の電圧が露出電極にかかる．こ
の半周期を forward dischargeと呼ぶ（図 1-5（上））．
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図 1-3 プラズマアクチュエータ構造の概要

（上）印加電圧と電流の時間履歴，（下）イオン化された空気の発光
図 1-4 DBDプラズマアクチュエータ駆動時の電気的・光学的特徴

This document is provided by JAXA.



この図にはイオンおよび電子密度が示されている．白色に近いほどイオン密度が大きく，黒色に近づくほど電子密度が大

きい．このとき，露出電極近くの空間で放射された電子が誘電体に向かって加速していき，イオン化が生じる．大部分の

電子は中性子域を流れ，誘電体に付着し，誘電体上の境界でその動きを止める．放電により最大密度まで到達するまでの

時間は約 30 nsであり，その後，空間中あるいは露出電極上でイオンが再結合するにつれて，徐々に放電は衰退していく．
最終的に forward dischargeでは，放電終了後に電子によって覆われた誘電体を形成する．
次の半周期では，約 1～ 2 kVの正の電圧が露出電極にかかる．この半周期を back dischargeと呼ぶ（図 1-5（下））．この

とき，イオンが最初は露出電極上で再結合もしくは中性子化する間に，始めの半周期で誘電体表面に電子が溜まった状態

となっている．この状態が back dischargeでの初期条件となり，溜まっていた電子が露出電極に向かって加速していき，そ
れによりエネルギを得て，イオン化，励磁，分離が生じ始める．実際には，これらの電子は誘電体の表面から放れるため

に小さな結合エネルギに打ち勝たなければならない．その結果，back dischargeにおける放電密度は一桁違い，forward dis-
chargeにおける放電密度よりも大きくなる．
中性流れでプラズマを発生させると，供給された粒子と中性分子とが衝突することで得られるエネルギによって，その

空間に力が生成される．しかしながら，電子とイオンは力の生成が均等に生じるわけではない．中性粒子中のイオン同士

が衝突する断面積は，電子と中性子間で衝突する断面積よりも 1オーダもしくはそれ以上に大きい．その結果，イオンは
より多く衝突を受け，よって力の大部分が加わる．forward dischargeでは，イオンは露出電極の方へ引っ張られ，結果露出
電極方向へ力が作用する．back dischargeでは，イオンは露出電極から押し出て，結果露出電極から力が発生している．し
かし，back中のイオン密度の方が forward dischargeよりも大きいため，発生する力は等しくはならない．それぞれの周期行
程における力の向きと大きさを図 1-6に示す．forward dischargeは力の向きがしだいにはっきりと大きくなっていることが
分かる．forward dischargeにおける力の大きさは，back dischargeに発生する力の大きさの 5％に満たない．その結果，アク
チュエータから生成される力は全周期を平均化すると，露出電極から出てくる力，流れについては下降流が発生すること

になる．
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（上）Forward discharge，（下）Back discharge
図 1-5 酸素雰囲気下での誘電体バリア放電初期における荷電粒子密度分布の推移[9]

（左）Forward discharge，（右）Back discharge
図 1-6 酸素雰囲気下での誘電体バリア放電時，単一の放電により発生する

空気力ベクトルの分布[5]
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放電現象の進展に関する研究[10]
上で示したように，Fontら[9]によれば forward dischargeでは露出電極側から，back dischargeでは露出電極から離れた誘

電体側からプラズマが発生する．しかし，実際に放電を起こした実験によると，forward dischargeにおいても back discharge
においても露出電極から放電が進展することが明らかとなった．この放電の様子を図 1-7に示す．両行程の違いは放電の形
状にある．forward dischargeでは，不連続地点から広がっていくような放電が起こる，いわゆる“glow type”である．一方
で back dischargeでは，特定の位置（点）から細糸状に伝播するような放電が起こる，いわゆる“streamer type”となって
いる．

forward dischargeおよび back discharge中に発生する空気力の変化の時間履歴を図 1-8に示す．どちらの放電も電界強度の
増加によって加速的にイオンを生み出し，空気中に運動量を与える．この条件下では，forward dischargeでは極初期に大き
な力が発生してから，小さい力が約 5?s毎に発生しているのに対し，back dischargeでは約 5?sおきに比較的大きな力が発生
し続けている．プラズマアクチュエータにおける DBD放電では，forward dischargeでは露出電極付近で発生した高密度プ
ラズマは誘電体を覆うようにして広がっていく放電が起こり，back dischargeでは露出電極の近くで発生したプラズマは誘
電体に沿って細糸状に移動していく放電が起こることが示されているが，この違いによって forward/back dischargeそれぞ
れにおいて発生する空気力が異なると考えられている．実際には，放電特性によって生じるイオンと周囲の中性粒子が衝

突し，結果としてプラズマアクチュエータによって周囲の大気に空気力が発生するが，このときの推力の特性は放電によ

って発生するイオン密度だけではなく，中性粒子の密度である雰囲気圧力に依存する．
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（上）Forward discharge，（下）Back discharge
図 1-7 大気雰囲気下での SDBDプラズマアクチュエータに

おける放電の瞬時画像[6]

（左）Forward discharge，（右）Back discharge
図 1-8 誘電体バリア放電により発生する空気力ベクトルの各行程における時間履歴[6]
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1.3 研究目的および内容

本研究ではプラズマアクチュエータの開発とその超音速流への適用を目指し，超音速流中におけるアクチュエータの基

本性能を風洞実験により確認する事を目的としている．これを達成するために，本プロジェクトでは次に示す 3つのマイ
ルストーンを設定した．

�：プラズマアクチュエータの超音速流れ場への適用を可能にする

�：プラズマアクチュエータによる衝撃波位置の制御

�：virtual shape（プラズマアクチュエータの誘起する流れ場によって機体表面の形状を変化させるのと実質的に同等
の効果を得る）の制御と，それによるチョーク回避

昨年度までに，本研究プロジェクトによって超音速流中におけるアクチュエータの動作と流れ場の制御可能性を確かめた

[3]．これまでの知見をもとに，今年度はフェイズ�として，低圧超音速流中におけるアクチュエータの基本性能調査およ
び衝撃波位置制御のためのプラズマアクチュエータ形状と駆動方法についてそれぞれ研究を行なった．

低圧雰囲気下におけるアクチュエータの基本性能調査

巡航時，あるいは大気圧吸い込み型超音速風洞内においては静圧が低下し（P∞は 0.2-0.3 atm程度），このときのプラズマ
アクチュエータの性能は大気圧時に比較し大きく変化することが予想される．このため，低圧大気下におけるアクチュエ

ータの性能を定量的に評価することは衝撃波制御法の設計において重要である．本実験においては，低圧チャンバ内にプ

ラズマアクチュエータを設置し，低圧の静止気体中でアクチュエータを駆動し，アクチュエータ単体の推力（発生する空

気力）の投入電力や構造の違いに対する変化を調べ，駆動条件などの最適化を図った．

衝撃波位置制御のためのプラズマアクチュエータ形状と駆動方法の開発

小型吸い込み式超音速風洞を用い，測定部にプラズマアクチュエータを設置したダブルウェッジ/平板模型を取りつけ，
衝撃波位置制御に効果的なアクチュエータの形状と駆動方法を開発した．このとき，アクチュエータ単体が発生する体積

力のみを利用するのではなく，アクチュエータ駆動により生じる衝撃波と，ターゲットとなる衝撃波の干渉やアクチュエ

ータ駆動により縦渦を誘起し，剥離を抑制する境界層制御などを利用し，大きな流れ場の変化をねらう．このときの流れ

場の設計には上のアクチュエータの性能見積を活用するとともに，CFDを用いた性能予測を行った．風洞実験ではシュリ
ーレン法による流れの可視化結果から衝撃波位置の変化を評価した．

2．（低圧）雰囲気におけるアクチュエータの基本性能評価試験

2.1 実験装置・方法および実験条件

低圧での性能評価試験は鳥取大学の真空チャンバにおいて実施された．真空チャンバは内部容量 2 m3であり，真空ポン

プによって内部圧力を大気圧から 10－4torr程度まで制御することができる．内部圧力は設置された半導体圧力センサによっ
て測定されると同時に，設置されているブルドン管によってもモニタできる．

前述したように本研究では，プラズマアクチュエータの単体の基礎性能を示す指標として，プラズマアクチュエータが

静止気体中で発生する推力を用いる．これは，プラズマアクチュエータを単体で駆動すると，壁面に沿うジェットが生じ

るが，このジェットの推力を測定することによって，反作用である周囲の流体への空気力を測定できることを利用した．

実験においては，アクチュエータの推力を力天秤によって直接測定した．測定にはGregory らによる同種の研究[11]を参考
に，図 2-1に示される装置を製作し使用した．この装置はてこの原理を利用し，片側にはプラズマアクチュエータを上向き
に推力が発生するように取り付け，支点を挟んで反対側に分析天秤（島津製作所 AUW 320，最小表示 0.1 mg，直線性±
0.3 mg）を設置し，発生する推力を計測する．分析天秤は真空チャンバ内部に設置する必要があり直接操作することが出来
ないため，天秤とチャンバ外部より LabVIEWによってシリアル通信を介し制御と計測を行った．
プラズマアクチュエータの駆動には図 2-2に示されるような回路を用いる．kHzレンジの TTL信号を信号発生器によって
生成し，これをパワーアンプに入力し，得られた交流電圧を・高圧トランスカスケードを介して図 1-4（上）に示されるよ
うな高圧交流電圧を得る．

プラズマアクチュエータは 300× 100× 5 mmのガラスエポキシ樹脂板を基板として，その片面に電極ならびに誘電体を
積層し制作した．本実験においては，電極には銅メッキポリエステルクロスを母材とする導電性布テープ（厚さ約 85µm）
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を採用した．またここでは誘電体は厚み 0.495 mm
の PTFE樹脂を用いた場合の結果を示す．
本実験においては実験ごとに変更するパラメタ

として，雰囲気圧力およびプラズマアクチュエー

タ駆動装置へ入力する電圧を設定した．大気圧を

基準として真空引きして実験を行う都合上，雰囲

気圧力は大気圧～真空の範囲で変更した．また，

プラズマアクチュエータに投入するシステム全体

での消費電力と推力の関係を調べるため，他の変

数を固定して（印加周波数，誘電体厚さなど）プ

ラズマアクチュエータが発生する推力特性を調べ

た．実際にプラズマアクチュエータに印加された

電圧・電流を併せて測定したが，本稿ではこれら

に関する特性解析は割愛する．図 2-4は測定された
プラズマアクチュエータの推力時間履歴の生波形

の例である．本実験では天秤の時間応答性が非常

に遅いため，ここから定常な推力を発生している

部分を抜き出し時間平均値を求め，その値を当該

条件での推力値とした．

2.2 実験結果

図 2-5は天秤計測によるプラズマアクチュエータ
の消費電力－推力特性を雰囲気圧力を変化させ測

定した結果である．他の研究者によっても報告さ

れており，また容易に予測できるとおり，プラズ

マアクチュエータの推力は消費電力が上昇するに

つれ増加する．その増加特性は高圧・低消費電力

のレンジにおいてはほぼ線形であるが，高い消費

電力になるにつれ増加率は下がる．また，低圧に

なるほど全般に推力は低く，その電力に対する増

加率も低いことが分かる．低圧域においては線形

性が崩れているが，これは分析天秤の測定誤差だ

けでなく，放電がこのレンジでDBD放電から風洞
壁面などへのグロー放電へ遷移し，プラズマアク

チュエータとしての正しい駆動がなされていない

ためであることが目視の結果分かっている．遷移

が生じる条件は風洞への設置位置や雰囲気の電離度に依存する．電力消費を横軸に取り同条件のデータをまとめた図 2-6を
見ると，上述した推力上昇と雰囲気圧力の関係がより明らかになる．圧力方向への点数が少ないため確度は小さいが，比

較的低い圧力レンジにおいては圧力に対し線形に推力が上昇し，0.9-1.0 atmで急激に関係が壊れることがわかる．
これらから，大気圧吸い込み型超音速風洞においては，実験マッハ数（M＝ 1.5-1.7）では風洞静圧はおおよそ 0.2～

0.3 atmとなるため，1.0 atm-0.5 atmの比較的高圧の領域のような安定な駆動ではなく，グロー放電への遷移が発生しうる不
安定な領域での駆動を行う必要があることが明らかになった．またこれは誘電体の材質や厚さ，あるいは周波数に依存す

る要素もあるため，これらについても検討を行う必要があると考えている．

サイレント超音速機に関する調査研究（その 2）平成 19年（2007年）度研究成果報告書 29

図 2-1 プラズマアクチュエータ基本性能評価試験における推力
測定試験装置概要

図 2-2 プラズマアクチュエータの駆動回路概要

図 2-4 プラズマアクチュエータによって生成される推力の時間履歴
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3．プラズマアクチュエータの超音速流への適用試験

3.1 剥離位置の推定（プラズマアクチュエータ設置位置の検討）

風洞試験による適用可能性調査においては，昨年度の研究において観測されたプラズマアクチュエータによる衝撃波位

置の変化について，その有意性と再現性を確認することを目的とした．また，衝撃波干渉や剥離抑制などを利用したより

大きな流れの変化を目指し実験を行った．

図 3-1は衝撃波制御実験に用いた超音速ランプ（実験時の一様流マッハ数M＝ 1.7，上流総圧は大気圧）の概要である．
この実験では，ランプ前方に生じる剥離の位置を制御し，結果として生じる剥離衝撃波の位置を変化させることを目標と

する．このため，プラズマアクチュエータ設置位置はランプ前方の剥離点近傍である必要がある．予備試験として数値計

算およびオイルフロー法を行い，剥離位置を推定した．

3.1.1 予備試験 I： CFDによる流れ場の把握

剥離位置同定のため，市販の汎用流体解析ソフト STAR-CDを用いて 2次元ノズル内の空気の流れの数値解析を行った．
ソルバはAMG solverを用い，MARSスキームを用いて差分法により離散化し計算を行った．計算条件は風洞一様流マッハ
数M＝ 1.7，流入側において大気密度は 1.18 kg/m3，気温は常温とした．単位長さを基準とするレイノルズ数は Re＝
1.54 x106であり，乱流モデルには k-εを用いた．物体形状は上の図 3-1の通りである．また図 3-2に計算格子を示す．なお，
計算格子は約 17000セルからなるポリヘドラルメッシュであり，物体表面には 0.2 mmの 7層レイヤーを配置し境界層の解
像を図った．

図 3-3に計算されたランプ近傍場のマッハ数分布および流線を示す．マッハ数分布から明らかなように，意図したとおり
ランプ前方において境界層が剥離し，それによって衝撃波が発生することが分かる．流線をみると，ランプ前方では流れ

が剥離・再循環を生じており，このときの境界層最下部に運動エネルギを付与することによって流れを制御できる可能性

があることがうかがえる．また，下面壁面上の圧力係数分布（図 3-4）によって，ランプ前方の剥離域はおおよそランプ前
縁から 5-7 mmまで広がっていることが確認できる．ただし，この計算は予備的であり厳密に剥離位置を決定できるもので
はないことには注意せねばならない．
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図 2-5 プラズマアクチュエータの雰囲気圧力による
消費電力－推力特性変化

図 2-6 プラズマアクチュエータの消費電力毎の
雰囲気圧力による推力特性変化

図 3-1 超音速ランプ模型概要と
プラズマアクチュエータ設置位置

図 3-2 超音速ランプ数値解析に使用した計算格子
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3.1.2 予備試験 II：オイルフロー法による剥離位置の

観察

オイルフロー法によって，超音速風洞に設置したラン

プ周りの表面流れを可視化し，上の CFD解析結果と同
様に境界層の剥離位置を推定した．当然プラズマアクチ

ュエータ電極にも有限の厚さがあり，これは流れ場に影

響を与えるが，本実験においては風洞壁面に超音速ラン

プのみを設置し，プラズマアクチュエータ電極を設置し

ない状態で可視化を行った．オイルミクスチャには流動

パラフィンを母剤にカーボンパウダーを混合し，適宜オ

レイン酸を添加した．使用した超音速風洞は平成 18年
度の本受託研究によって開発したものであり，一様流マ

ッハ数はM＝ 1.7，流れの条件は総圧・総温はそれぞれ
大気圧・室温である．

図 3-5に示すのは風洞内に設置したランプ前方のオイ
ルフロー画像である．画像は，通風中一様流が安定して

いる瞬間に取得したものである．ここから，実際のラン

プ模型まわりにおいてはおおよそランプ前縁より上流側

3.5 mm-5 mmに剥離線が存在することが確かめられた．
数値解析の結果とはわずかに異なるが，これは図からも

分かるように風洞壁面が存在することに起因する三次元

性などが影響していると考えられ，この実験の結果は実

験条件決定のための予備実験としては十分な確度である

と考える．

これらの結果より，超音速風洞における確認試験では，

プラズマアクチュエータ電極はランプ前縁から 2-10 mm
の範囲で位置を種々変更して実験することとした．

3.2 実験装置・方法および実験条件

上述した実験結果および開発の成果を利用して，プラ

ズマアクチュエータの超音速流への適用試験を行なっ

た．本実験では図 3-6のように，超音速風洞試験部壁面
にプラズマアクチュエータを直接設置し，これを駆動す

ることによる流れ場の変化をシュリーレン法によって可

視化した．なお，このときのプラズマアクチュエータの

駆動電圧，周波数は，実験 Iで得られた結果から投入電
力 20 V，周波数 13 kHzに設定した．実験に使用した電
極・誘電体は実験 Iの性能試験に用いたものと同一であ
る．ただし，プラズマアクチュエータ電極長さは風洞幅

の制約より 30 mmとした．
流れ場の観測にはシュリーレン法・シャドウグラフ法

による流れの可視化を用いた．シュリーレン光源にはハ

ロゲンランプを用い，CCDカメラ（ Imperx IPX-
VGA 210）によって高速度撮影（240 x240，～ 1000 fps）
を行った．流れの非定常性の影響を緩和するため，画像

は取得後にプラズマアクチュエータ駆動時・非駆動時そ

れぞれに関して画像をスタッキング・平均化を行い時間
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（上）マッハ数分布，（下）流線
図 3-3 超音速ランプ周り流れの解析結果：
プラズマアクチュエータ非駆動時（M＝ 1.7）

図 3-4 超音速ランプ表面のCp分布
（プラズマアクチュエータ非駆動時，M=1.7）

図 3-5 オイルフロー法による超音速ランプ前方の
剥離領域可視化結果
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平均画像として解析した．

3.3 実験結果および考察

図 3-6にプラズマアクチュエータ設置距離 3 mmの場合のシャドウグラフによる流れの可視化結果を示す．（a）はプラズ
マアクチュエータ非駆動の場合，（b）はアクチュエータを駆動した場合である．なお，実験時には風洞通風の中途よりア
クチュエータを駆動したため，実験条件は（a）（b）でほぼ同一である．これらを比較することによってプラズマアクチュ
エータの駆動によって衝撃波が前方に移動していることが分かるが，その差はわずかであり画像からの視認は難しい．比

較のためにこれらの画像の差分を求めた結果が（c）である．ここから，衝撃波位置がプラズマアクチュエータ駆動によっ
て有意に変化していることが確認できる．

電極とランプ前縁の距離をパラメタとして衝撃

波移動量を評価した結果を図 3-7にプロットする．
このとき，衝撃波の移動量は図 3-6 (c）の画像差
分における衝撃波のエッジ間距離のうち，水平方

向への最大値を用いた．流れの制御のコンセプト

からは，電極位置はランプ前方の剥離線付近に設

置した場合もっとも大きな効果が得られると考え

られたが，実験結果はこれを裏付けるものであり，

予備実験により調べられた剥離位置（3.5-5 mm付
近）に電極を設置した場合に比較的大きな衝撃波

の移動を確認した．しかし，流れの可視化結果か

らもうかがえるように，流れの変化は連続的であ

り，剥離領域の拡大・縮小に対し効率的なエネル

ギの投入が出来ているとは言い難い．また，全体

の流れ場の変化についても低速域での剥離制御の

ような顕著な変化を得ることは出来ていない．但

しこれは主として実験装置・設備の制約が原因と

考えている．本実験においては誘電体上以外での

グロー放電を回避するためにプラズマアクチュエ

ータに投入された電力はシステム全体で 40 W程
度と比較的小さい（風洞寸法により制限される）．

また，風洞寸法の制約上，内部に設置できるラン

プ寸法やプラズマアクチュエータの位置にも大き

な制限が加わっている．今後大きい寸法の風洞に

おいて実験を実施することにより，より大きな流

れ場の変化が得られると考えている．
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図 3-5 シュリーレンシステム光学系概要

図 3-6 超音速風洞におけるランプ模型と
プラズマアクチュエータ設置状況

図 3-6 プラズマアクチュエータによるランプ前方の剥離衝撃波の移動：
シャドウグラフによる可視化（x＝ 3 mm）
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4．ま 　 と 　 め

本研究ではプラズマアクチュエータの開発とその超音

速流への適用を目指し，超音速流中におけるアクチュエ

ータの基本性能を風洞実験により確認する事を目的と

し，低圧超音速流中におけるアクチュエータの基本性能

調査および衝撃波位置制御のためのプラズマアクチュエ

ータ形状と駆動方法についてそれぞれ研究を行なった．

その結果，低圧空気雰囲気下でのプラズマアクチュエー

タの推力特性は圧力に大きく依存し低圧になるにつれ推

力が低下することが分かった．これを超音速ランプ流れ

における剥離衝撃波の制御に適用した結果，衝撃波を有

意に移動させることに成功した．但し変位の大きさは現

在のところ数mmとわずかであり，今後基本性能調査試
験の知見をもとに，投入電力やプラズマアクチュエータ

形状を最適化する必要がある．

4.1 今後の展開

本研究は，最終的には複葉超音速機に発生する衝撃波位置の制御にプラズマアクチュエータを適用することが目的であ

る．これを達成するためには次の 3点について調査する必要があると考えている．
1．風洞など現有設備固有の制約条件を緩和し，より大きな投入電力域でのプラズマアクチュエータ性能を調べる
2．流れ場の変化の空力性能への影響を解析する
3．実形状における制御法の提案と，風試・CFD解析を連携した性能予測を行う
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図 3-7 電極位置によるランプ前方の剥離衝撃波の
移動量の変化

This document is provided by JAXA.




