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研究成果の概要（和文）：超音速ノズル（ラバルノズルとも呼ばれている）において，そのノズ
ルスロート下流側に超音速流れが実現される場合，風洞のよどみ圧と背圧の比φ が，φc < φ < φe
（φc：ノズルスロートで流れがチョークする最小圧力比．φe：ラバルノズル内で発生する衝撃
波が，その出口に位置する時の圧力比）の状態では，衝撃波がラバルノズル内に発生する．こ
こで，φ が増加し，その後減少する場合には，この両過程で同じ圧力比φ の値の状態であって
も，衝撃波構造（すなわち，衝撃波の定在する位置およびその形状）に違いが生ずることが予
想される．本研究は，この衝撃波構造に生ずる履歴現象について，その発生状態を総合的に解
明するとともに，現象の時間的変化割合が履歴現象に及ぼす影響を明らかにした．更に，衝撃
波構造の非対称現象と履歴現象の関連を示した． 
 
研究成果の概要（英文）：In a supersonic nozzle (Laval nozzle), a shock wave is generated in the 
supersonic flow downstream of the nozzle throat in case of φc <φ <φe (φ : ratio of back pressure to 
stagnation pressure of the wind tunnel, φe : minimum pressure ratio for choking at the nozzle throat, 
φc : pressure ratio in case with the shock wave at the exit of the Laval nozzle). Here, even if value 
of φ is the same in the processes of an increase and a decrease of φ, the difference for shock wave 
structure (position and shape of the shock wave) is expected to arise. In this study, the hysteresis 
phenomenon for shock wave structure in supersonic nozzles was elucidated based on experimental 
and simulated results comprehensively and the effect of rate of the change of pressure ratio on the 
hysteretic phenomenon was indicated specifically. Further, the relationship of hysteretic and 
asymmetric phenomenon of shock wave structure was shown based on experimental results. 
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１．研究開始当初の背景 
超音速ノズルにおいて貯気圧 p0 と背圧 pb

との圧力比φ (=p0/pb)が準定常的に変化する場

合，特定の範囲でノズル内の衝撃波構造にヒ
ステリシス現象が生ずることが知られてい
る．流れにおけるヒステリシス現象とは，あ
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る設定状態で流れを形成しようとする場合
には，それに至るまでおよび元の状態に戻る
までに，流れは過渡状態を経験することにな
る．この場合，一般的に，流れの変化過程が
準定常的であっても流れの特性は履歴現象
(ヒステリシスループ)を伴うことが考えられ
る．これは流れの変化過程が速いとき，その
応答時間が遅れるために生じる現象とは区
別される． 
近年，外部流れである超音速噴流中に発生

する衝撃波構造に関するヒステリシス現象
について，実験的，数値的研究が数多く報告
されている．一方，衝撃波を伴う超音速内部
流動については多くの産業分野において観
察することができる．なお，従来の研究の多
くは，圧力比が一定の条件における定常状態
の研究がほとんどである．しかし，工業的に
利用されている流れ場は，圧力比が時間とと
もに変動する非定常状態であると思われ，産
業機器の性能向上の観点からは流れに生ず
る衝撃波のヒステリシス現象を解明するこ
とは重要であると考えられる．しかしながら，
超音速内部流れ場で生ずる衝撃波の挙動に
関してのヒステリシス現象とその発生条件
についての調査研究は少ないのが現状であ
る．従って，この圧力比が時間的に変動する
非定常変動場について，その詳細な解明が重
要な研究課題となっていた． 
 
２．研究の目的 
音速ノズル（ラバルノズルとも呼ばれてい

る）において，そのノズルスロート下流側に
超音速流れが実現される場合，風洞のよどみ
圧と背圧の比φ が，φc < φ < φe（φc：ノズルス
ロートで流れがチョークする最小圧力比．
φe：ラバルノズル内で発生する衝撃波が，そ
の出口に位置する時の圧力比）の状態では，
衝撃波がラバルノズル内に発生する．ここで，
φ が増加し，その後減少する場合には，この
両過程で同じ圧力比φ の値の状態であっても，
衝撃波構造（すなわち，衝撃波の定在する位
置およびその形状）に違いが生ずることが予
想される． 
本研究では，超音速ノズル内の衝撃波構造

に着目し，申請期間 3 年間で，以下に示す 3
つの課題について，数値解析および実験によ
り明らかにすることを目的とした． 
(1) 超音速ノズル内の衝撃波構造の履歴

現象を総合的に示すことで，履歴現象の発生
条件を明らかにする． 
(2) 現象の時間的変化割合が履歴現象に

及ぼす影響を明らかにすることで，流れの準
定常解析手法が可能な適用限界を明確にす
る． 
(3) 衝撃波構造における履歴現象と非対

称現象の関連を明らかにする． 
 

３．研究の方法 
(1)実験装置と方法 
本実験で使用した装置は，コンプレッサ－，

除湿機，貯気槽，電動バルブ，貯気室，ノズ
ルから構成されている(図1)．作動気体である
貯気槽内の圧縮空気は，電動バルブを経て貯
気室に導かれ，貯気室で一度よどみ状態とな
った後，ノズルより大気中に放出される． 
ラバルノズル末広部とそれに続く断面積一

定の管路部内衝撃波構造のヒステリシス現象
を調べるために図2に示すノズルを使用した．
ノズルは，特性曲線法により設計され，スロ
ート高さは6 mm (DtL)である．なお，ノズル下
流側には，ストレート部が接続されており，
ストレート部入口直前での設計マッハ数Mth
は2.0である．実験は，電動バルブを用いて，
図1で示す貯気圧p0と大気圧pb (一定)との圧力
比φ ( = p0/pb) を連続的にゆっくりと変化させ
て行った．ストレート部において衝撃波位置
を変化させる場合，φを2.16から2.86まで増加
させた後，2.86から2.16まで減少させた(x = 65 
mm～95 mm)．末広部で衝撃波位置を変化させ
る場合，φは1.42から2.02まで増加させた後，
2.02から1.42まで減少させた(x = 25 mm～55 
mm)．  
ヒステリシス現象に及ぼすノズル出口マ

ッハ数とノズル長さの効果を示すために，図
3 と表 1 に示すノズルを使用した．なお，そ
れぞれはノズルの詳細図と寸法を示す．図中
の各ノズルのスロート高さ Dt は 11 mm の一
定とした．Case A，B，および C0のノズル出
口の設計マッハ数Meは，それぞれ1.64，1.85，
および 2.06 である．また，Case C1 から C3 の
ノズル出口の設計マッハ数は，C0 と同様の
2.06 である．なお， Case C1，C2，および C3
は，Case C0 のノズル出口よりノズル軸に平
行にそれぞれ 0.45Dt，1 Dt，および 5 Dt だけ
ノズル壁面を延長したノズルである．実験は，
電動バルブを用いて，貯気圧 p0 と大気圧 pb 
との圧力比φ (= p0/pb)を連続的に変化させて
行った．Case A から Case C3 のφ は，それぞ
れ 1.70～2.20 (Case A)， 1.72～3.20 (Case B)，
1.80～3.25 (Case C0), 1.80～3.25 (Case C1), 1.80
～3.10(Case C2),および 1.80～2.64(Case C3)の
範囲で増減を行った．なお，Case A から C3
においての 1 秒間当たりの圧力比の変化量
の絶対値φには，ヒステリシスが生ずる場合
の条件を使用した．本実験では，Case A から
C3 のφは，それぞれ 0.082 (1/s) (Case A)，0.081 
(1/s) (Case B)，0.083 (1/s), 0.098 (Case C0), 
0.097 (1/s) (Case C1)，0.098 (1/s) (Case C2)，お
よび 0.098 (1/s) (Case C3)とした．また，衝撃
波の移動距離(L:ストートからノズル軸上の
先頭衝撃波までの距離)は，0.88 ≦ L/Dt ≦ 
4.51 とした． 

流れ場の可視化にはハイスピードデジタ
ルイメージングカメラ高速度ビデオ(Vision 



 

 

Research 社製，Phantom V710)によるシュリー
レン法を用い，圧力比計測時と可視化が同時
に判定できるようにしてある．なお，各々の

φ∆ に対し数回の実験を行い，現象の再現性を
確認した． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 1 Experimental apparatus (Unit: mm) 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 2 Details of Laval nozzle (Unit: mm) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 3 Details of supersonic nozzle (Unit: mm) 
 

表 1 Configurations of supersonic nozzle 
(Unit: mm) 

 
 
 
 
 
 
 
 (2) 数値解析手法 
 本解析において用いた非定常基礎方程式
は，連続の式，二次元圧縮性 Navier-Stokes
方程式，およびエネルギー式の保存形表示式
である．計算は，一般曲線座標系表示された
支配方程式を用いるとともに，有限体積法
により離散化された．なお，対流項に

は前処理型の Roe スキーム(空間 2 次精度)，
粘性項は二次精度中心差分により評価した．
また，時間積分については，dual time stepping
法を適用した陰解法を用いた．計算には
Fluent 6.2 を用い，乱流モデルは SST モデル
を使用した． 
図 4 は，本計算で使用した計算領域とノズ

ルの詳細を示す．このノズルは，図 2 と同じ
形状とした．なお，ノズル下流側には，スト
レート部が接続されており，ストレート部入
口直前での設計マッハ数 Mth は，2.0 である．
なお，計算格子点数 は 230×85 である．計算
条件として，作動気体には空気を用い，入口
温度 T0は 300 Kの一定とした．入口境界には，
φが時間的に変化する条件を与えた．また，
下流境界条件には全圧一定と静圧一定の条
件を用いた．また，ノズル中心線で対称条件
を，固体壁部で断熱，滑りなしの条件が適用
された． 
 本計算では，準定常状態を対象とするため，
図 5で示すように初期圧力比φstから圧力比の
変化量 φ∆ だけ増加させたときの定常解を準
定常解として求め，さらにこのときの状態を
初期条件としてさらに φ∆ だけ増加させて準
定常解を求め，これを上限圧力φupまで繰り返
した後，今度は φ∆ だけ圧力比を減少させな
がら準定常解を求め，初期圧力比φstまで繰り
返した．なお，圧力比の変化量は φ∆ =3 kPa
に固定し，ヒステリシスが起こる範囲で調査
した．なお，本計算では，ストレート部にお
いて衝撃波位置を変化させる場合，φを 2.20
から 3.02 まで増加させた後，3.02 から 2.20
まで減少させた．末広部で衝撃波位置を変化
させる場合，φは 1.35 から 2.17 まで増加させ
た後，2.17 から 1.35 まで減少させた． 
 
 
 
 
 
 
 

図 4 Computational domain 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 5 Computational procedure 
 
４．研究成果 
(1) ラバルノズル(図 2)末広部とそれに続く
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断面積一定の管路部内の衝撃波構造にはヒ
ステリシス現象が存在することを実験的に
示し，圧力比が減少する場合と増加する場合
で，先頭衝撃波位置には差異が生ずることを
明らかにした(図 6，図 7）． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 6 Schlieren photographs 
(Divergent section, φ∆ =1.138 1/s) 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 7 Schlieren photographs 
(Straight section, φ∆ =1.131 1/s) 

(2) 圧力比φとラバルノズルスロートから先
頭衝撃波までの距離（L/DtL)との間には履歴現
象が存在することを示し，履歴現象が発生す
る圧力比の時間変化割合（ φ∆ ）との関係を示
した (図 8，図 9）． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 8 Effect of φ∆  for divergent section  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 9 Effect of φ∆  for straight section 
 
(3) 流れの準定常解析手法が可能な適用限界
を考慮した適切な φ∆ を用いることで先頭衝
撃波位置 (L/DtL)のヒステリシス現象の発生
を確認し，計算結果は実験結果を概ね再現し
ていることがわかった(図 10，図 11）． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(a) Divergent section    (b)Straight section 
 
図 10 Hysteresis diagrams for location of shock 

wave (Calculation) 
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(a) Divergent section    (b) Straight section 
 
図 11 Hysteresis diagrams for location of shock 

wave (Experiment) 
 
(4) 湿り空気が超音速ノズルで加速膨張され
る場合の流動場は，非平衡凝縮の発生や衝撃
波と境界層との干渉により強い非定常性を
示すため，数値的に精度よく解析するには膨
大な時間と多くの格子数が必要であるとと
もに乱流モデルを含めた高度な流れのモデ
ル化が必要であることを示した． 
 
(5) 出口マッハ数が異なる 3 種類の超音速ノ
ズル(図 3)に対し，圧力比φとノズルスロート
から先頭衝撃波までの距離（L/Dt)との間には
履歴現象が存在することを示し，履歴現象が
発生する圧力比の時間変化割合（ φ∆ ）の限界
値を明らかにした(表 2)． 
 

Table 2 Limit value of φ∆  for occurrence of 
hysteresis phenomena 

 
 
 
 
 
 
 

 
 
(6) 超音速ノズル出口の設計マッハ数が大き
くなるとヒステリシスループが存在する圧
力比の範囲が大きくなることを示した(図 12)． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 12 Hysteresis diagrams for location of shock 

wave (Cases A, B, C0) 

(7) 超音速ノズル出口長さが長くなるとヒス
テリシスループが存在する圧力比の範囲が
小さくなることを示した(図 13)． 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 13 Hysteresis diagrams for location of shock 
wave (Cases C0, C1, C2, C3) 

 
(8) ノズル出口での境界層のはく離領域には
先頭衝撃波位置と同様にヒステリシスが存
在することがわかった(図 14)． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
図 14 Distance of separated boundary layer 

(Case C0) 
 
(9) 超音速ノズル出口長さが長くなると先頭
衝撃波の非対称性が小さくなることがわか
った(図 15)．また，実験より得られた衝撃波
の履歴現象および衝撃波の非対称性は，数値
的にほぼ再現できることを示した． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(a) Increase of φ 
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