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研究成果の概要（和文）：　本研究では，近年火星探査無人機において重要となっている，低レイノルズ数高亜
音速翼型流れについて，再回帰型点回折干渉計を構築し流れ場特性を明らかにした．実験には試験気体の変更が
容易な無隔膜衝撃波管を用いた．その結果，本光学系により低レイノルズ数高亜音速流れの定量計測が可能とな
った．また，CO2と空気の異なる試験気体による実験では，翼型が同じでも臨界マッハ数の影響により流れ場の
違いが明らかになるなど，新たな知見を得た．
　このように，本実験で提案するPDI光学系は低レイノルズ数高亜音速流れの可視化および定量計測に有用であ
り，得られた結果は翼型の基礎的データベースに寄与できたものと思われる

研究成果の概要（英文）：   In this study, point diffraction interferometer (the technique called 
PDI) based on a double path optical system was developed. Aerodynamic characteristics in a 
low-Reynolds-number and high-subsonic flows were investigated for the development of unmanned 
vehicles for Mars exploration. A diaphragmless shock tube, which allows easy change of the operation
 gas, was used as an intermittent wind tunnel. The double path PDI technique enables the 
quantitative measurement of low Reynolds number, high subsonic flows. The experiments using CO2 and 
air as the operation gases showed different flow patterns even if the same airfoil was used. This is
 due to the difference in the critical Mach number of the operation gas.
   Thus, the PDI optical system proposed in this project is profitable for the flow visualization 
and quantitative measurements of low-Reynolds-number, high-subsonic flows. And the results are 
expected to contribute to the basic database of airfoils for Mars exploration.

研究分野：空気力学
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  １版

令和

研究成果の学術的意義や社会的意義
低レイノルズ数，高亜音速における翼型流れの可視化や翼面圧力の測定は，近年の火星探査無人機の開発と関係
し国内外において積極的に取り組まれている．しかし，火星大気は地球とは異なり，その主成分がCO2であるこ
と，また，大気密度が地球の100分の1と極めて低いことが知られ，従来の測定法では得られるデータ精度に限界
がある．そこで，本研究では，シュリーレン光学系を流用し低レイノルズ数でも流れの可視化と翼面圧力測定が
可能な再回帰型の点回折干渉計を開発し，低レイノルズ数，高亜音速翼型流れの空力特性の解明をここり見た．
これにより，火星環境下における翼型の空力特性の基礎的データベースに寄与できたものと思われる．

※科研費による研究は、研究者の自覚と責任において実施するものです。そのため、研究の実施や研究成果の公表等に
ついては、国の要請等に基づくものではなく、その研究成果に関する見解や責任は、研究者個人に帰属されます。



様 式 Ｃ－１９、Ｆ－１９－１、Ｚ－１９（共通） 
１．研究開始当初の背景 

近年，火星探査にむけた有翼無人探査機の開発では，大気の主成分が二酸化炭素 (CO2と記述) で，

レイノルズ数が 105程の前半から 104程度と低く，地上での実験条件が特殊な環境下になる．そのた

め火星大気風洞や，高高度での飛行実験による機体の空力試験が試みられている．しかし，機体開発

の基礎データとなる翼型まわりの流れ場の定量計測はもちろん，高亜音速流れの定性的な翼型まわり

の可視化は未だ十分とは言い難い．また，関連する機体の空力制御装置として DBDプラズマアクチ

ュエータが注目さているが，大気圧放電と雰囲気気体の干渉からなる作動原理には不明な点が多く，

数理モデルの構築にむけた基礎実験が必要となっている． 

このような特殊な環境下での実験手法の一つとして干渉計法が考えられる，干渉計は流れ場の密度

や圧力を高い精度で測定でき，２波長光学系によりプラズマ流れの特性解明が可能である．中でもマ

ッハ・ツェンダ干渉計やホログラフィー干渉計は，翼型の空力特性や衝撃波現象の解明に貢献してき

た．しかし，これら干渉計法は，観測視野が限定される，低密度での利用が困難，光学系が複雑で高

価，高度な防振対策が必要など，適用範囲が限定され，また光学系の構築には熟練の技術を必要とし

ている． 

一方，点回折干渉計 (Point - Diffraction Interferometer, PDI と記述) は，従来の光路分離型の干

渉計の問題が改善された手法で，1972 年に実用化された比較的新しい共通光路干渉計である．PDI

は高精度な光軸合わせを必要とせず，流れ場観察では既存のシュリーレン光学系の流用により光学系

の構築が容易で，広い視野範囲で従来の干渉計と同程度の干渉縞が得られるなど優れた特徴を有して

いる．1990 年代には米国のグループが翼型の動的失速の研究に適用し，風洞試験での利用について

可能性が示された．近年では，申請者らが本手法を発展させ翼型のデータベース蓄積にむけた実験や

数値計算との比較など，基礎的な翼型空力実験に取り組んでいる． 

一般に干渉縞の空間的な分解能(次数)は，測定部の幅や流れ場の密度に依存するので，低レイノル

ズ数(低密度)では干渉縞の数が減少する．このような問題に対して，より高い空間分解能の PDI光学

系が開発できれば，低レイノルズ数，高亜音速翼型流れの特性解明に利用できると考えられる．さら

に，２波長光学系が構築できれば，レーザ応用計測で良く知られているようにプラズマ特性の解明が

可能と思われる．しかし，従来の PDI光学系では，低レイノルズ数流れにおける計測精度が十分とは

言い難くさらなる計測法の検討と，低レイノルズ数の流れ場計測による翼型特性の解明が必要である． 

 

２．研究の目的 

そこで，本研究では，高い空間分解能を目指した再帰型光学系の研究に注目し，光束が測定部を再

帰する原理を，申請者らが取り組んでいる PDI による衝撃波管翼型流れの特性解明に応用した光学

系を構築することを第一の目的とする．このとき，光源の波長は異なる２波長を用いる．さらに，構

築した再回帰型 PDI 光学系を，試験気体の変更が比較的容易な無隔膜衝撃波管に用い CO2を試験気

体とする低レイノルズ数，高亜音速翼型流れの基礎的データベースへの寄与を目的として風洞試験を

実施し，その特性を明らかにする． 

 

３．研究の方法 

（１）無隔膜衝撃波管 

低レイノルズ数，高亜音速の気流を発生させるために無隔膜衝撃波管を用いた．衝撃波管の試験時

間は数ミリ秒と短いが，試験気体の変更が比較的容易で，高圧室と低圧室の圧力を調整することで，

レイノルズ数とマッハ数の調整が可能である．図１にその概要を示す．本無隔膜衝撃波管は高圧室 

(長さ 3000 mm，内径 150 mm の円形管)と低圧室 (長さ 8000 mm，幅 60 mm，高さ 150 mm の長方形

断面）である．これらの間には空気圧で駆動する急速開口弁部が挿入されており，ピストンが高圧室

端部を密閉している．急速開口弁内部の内圧は高圧室よりも若干高く設定し，開口弁部とリーク室と

の間に設置した隔膜を，撃針により破膜させることでピストンが急速に開き，入射衝撃波を発生させ

る．翼型模型実験では，低圧室下流の測定部まで伝ぱした入射衝撃波波背後の高亜音速の熱気流を用

いる．また，入射衝撃波マッハ数は，測定部すぐ上流に設置された２つのピエゾ型圧力変換器により

取得された圧力上昇の履歴から求める．実験では試験気体として，空気と CO2を用いた． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図１ 無隔膜衝撃波管 
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（２） 供試模型 

  供試模型として，キャンバーを持つ基本的な翼型である NACA4412 および NACA4408 翼型を用

いた．翼弦長は 40 mm，幅は 60 mm，アスペクト比は 1.5である． 

（３） 再回帰型点回折干渉計 

PDIは，光路上に置かれたピンホールを開けた半透明なプレートを用いることで，干渉縞を発生さ

せる共通光路干渉計である．ピンホールを通過した光はフラウンホーファー回折し，球面波となる．

この球面波が，PDIの参照光として使用される．一方，流れの密度変化により屈折された光束は，ピ

ンホールを通過せずにまわりの半透明な部分を通過するため物体光となる．本研究では図２に示すよ

うな光学系を用いる．これにより光束が測定部を 2回通過するので，密度変化により屈折する光束の

変化量が２倍になり干渉縞の次数を増やすことが可能となる．よって，本光学系を用いれば低密度の

低レイノルズ流れを観測することが可能である．また，本光学系は光源を 532nm と 355nm として実

験が可能である． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図２ 再回帰型 PDI光学系 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(a) 532 nm                     (b) 355 nm 

 

図３ 干渉縞におよぼす光源波長の影響 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(a) M2 = 0.60                  (b) M2 = 0.65 

 

図４ 翼面流れ場のマッハ数の影響(NACA 4412, 空気) 

 

⑧ Screen or Camera

④  Beam splitter

⑥ Total 
reflection mirror

⑦ Pinhole plate

③ Beam expander
⑤ Collimation lens

② Mirror

① Light source

②  Mirror

Light path

Test section

55 330180 1070 105 35

5
6
0

1
8
0

Unit [mm]



 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(a) 空気                     (b) CO2 

 

図５ 翼面流れ場の試験気体の影響(NACA 4408, M2 = 0.65) 

 

 

４．研究成果 

（１）紫外光による可視化 

はじめに，標準的な PDI 光学系で異なる波長の

光源を用いた場合の可視化結果の違いを検討し

た．ろうそくの熱による密度変化を可視化した結

果を図３に示す．図３(a)は光源の波長が 532 nm，

図３(b)は波長 355 nm のパルスレーザーによる結

果である．図３(a) より，波長 532 nm の干渉縞は，

中心から紙面左方向に 7 本，右方向に 6 本が確認

できる．一方，図３(b)の 355 nm では紙面左方向に

10本，右方向に 9本の干渉縞が観察でき，波長に

反比例して干渉縞の本数が増加していることが分

かる．また，波長 355 nm の撮影ではブルーフィル

ターを通過しているため，ろうそくの炎は青色と

なっており，使用したカメラ(Nikon，D-3000) が紫

外線に対し赤色で感度を持つため，画面は赤くな

った． 

（２）風洞実験 

次に，図２で示した再回帰型 PDI光学系による

無隔膜衝撃波管を用いた風洞試験の研究成果の一

つとして，試験気体を空気と CO2とした結果を図

４から６に示す．実験では主流マッハ数を M2 = 

0.60 および 0.65とした．また，いずれの実験結果

もレイノルズ数は Re = 3.0×105，迎え角は = 0°であ

る．また，比較のため市販ソフトによる CFD も合

わせて実施した． 

図４(a) より，M2 = 0.60 では，前縁の淀み点付近および翼型上面で局所的に密度の変化が大きいた

め干渉縞が多く観測される．この傾向はCFDの計算結果と比較しても定性的に同様の傾向であった．

さらに，図４(b)に示すようにマッハ数 M2 = 0.65 では翼上面で局所的に干渉縞に屈曲した不連続な変

化が見られる．これは，その位置で急激な密度変化が存在することを示しており，弱い衝撃波が発生

していると考えられる． 

次に，風洞試験において試験気体の影響を比較した結果を図５に示す．主流マッハ数は M2 = 0.65

である．図５(a)より，試験気体が空気のとき翼型上面で弱い衝撃波の発生と思われる干渉縞の屈曲が

観測された．一方，図５(b)の CO2の場合，空気の場合よりも干渉縞の変化が緩やかになっており，不

連続的な屈曲による密度変化も見られない．これは試験気体による臨界マッハ数の違いによるもので，

試験気体が CO2の場合，M2 = 0.65では衝撃波は発生しない．このように，試験気体が空気のとき翼上

面の衝撃波発生に対する試験気体の効果が顕著に表れることが明らかになった． 

図６には PDIにより求めた翼面圧力係数 Cpと CFD の比較を示す．実験は，試験気体が空気，主流

マッハ数 M2 = 0.65の結果である．図より，PDIによる結果は，翼型前縁から後縁まで CFD と定性的

に同様の傾向を示している．詳細に見ると，前縁から翼弦長の 40%付近で最小圧力係数となり，その

後，次第に圧力係数は回復している．CFD の結果と比較すると，翼弦長の 40%から 50%程度で弱い

衝撃波が発生している付近を除き，PDIによる翼面圧力係数 Cpは CFD の結果と定量的に良く一致し

ている． 

このように，本実験で提案する再回帰型 PDI光学系は，低レイノルズ数高亜音速流れの可視化およ

び定量計測に有効であり，翼型の基礎的データベースに寄与できたものと思われる． 
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   図６ 圧力係数(空気，M2 = 0.65) 
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