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研究成果の概要（和文）：非定常衝撃波の積極的な工学応用を目指し、数値計算と弾道飛行装置を用いた実験に
よって、鈍頭物体前方に形成される離脱衝撃波の不安定性について調査した。離脱衝撃波が低比熱比、高マッハ
数条件で不安定化することを実証実験によって確認し、その臨界条件が数値計算で予測できることを示した。ま
た、飛行物体の前方形状が角を持つと、離脱衝撃波の不安定化に有利であり、そこで発生する音波が不安定性の
誘起に重要な役割を担っていることを明らかにした。

研究成果の概要（英文）：An instability of a detached shock wave formed in front of a blunt body was 
investigated by numerical simulations and experiments using a ballistic range toward an engineering 
application of unsteady shock waves. The experiments successfully demonstrated that the detached 
shock wave is unstable under low-specific-heat-ratio and high-Mach-number conditions, and the 
numerical simulations were able to predict the critical condition of the instability. Moreover, the 
front shape of the projectile equipped with an edge is preferable to destabilize the detached shock 
wave, and acoustic waves emitted from the edge play a significant role on inducing the instability.

研究分野： 高温気体力学

キーワード： 衝撃波　流体不安定性　低比熱比気体　弾道飛行装置　数値流体力学
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210 W）を用いた．

Fig. 1 Schematic view of the ballistic range.

Fig. 2 Photograph of the test chamber.

Fig. 3 Schematic illustration of experimetal setup
and optical systems.

2-2 実験条件
先行研究 (2), (5) より不安定性は比熱比，マッハ数に
依存していることが確認されており，比熱比が小さい
ほど，臨界マッハ数が小さくなり実験が容易になると
考えられる．そこで，試験気体として，比熱比が小さ

く，比較的安価で入手できる HFC-134a（エアロダス
ター ZC-32，（株）エンジニア）を使用した．HFC-134a
は不燃性で，腐食性は無く，環境への影響は小さいと
考えられるため，使用時の特別な処理が不要で，比較
的容易に実験を行うことができる．HFC-134aの比熱
比は γ = 1.12 であり，先行研究においては，実験で
マッハ 9.6程度で不安定性が現れることが確認されて
いる．HFC-134aは多原子分子気体であり，その音速
は小さく，大気圧，20 ◦Cでは，160 m/s程度である．
比熱比，マッハ数に関して不安定性の臨界条件を調
べるために，HFC-134a（γ = 1.12）のみ，及び空気と
HFC-134aの混合気体（γ = 1.15, 1.16, 1.17, 1.18, 1.19,
1.21）で，マッハ数を変えて実験を行った．マッハ数
は，火薬量を調整することで変化させた．混合気体は，
適当な分圧比になるよう調節して気体を充填すること
により用意した．γ = 1.15 – 1.21は，先行研究におけ
る不安定性の γ-M 依存性 (2), (5) の境界付近の条件であ
り，実験においても不安定性の変化がみられると考え
られる．
先行研究では，円錐形状のプロジェクタイルにおけ
る角付近の流れ場が不安定性に影響することが指摘さ
れているため，前方部の形状を 45◦ の角を持つ円錐の
底面形状とした．プロジェクタイルの模式図を図 4に
示す．先頭部はジュラルミン（A7075），底部はポリ
カーボネート樹脂とした．また，γ = 1.12で，M = 4
から M = 8の範囲の実験では，プロジェクタイルの重
量を大きくしなければならなかったため，その場合の
先頭部は比重が高い真鍮とした．

Fig. 4 Schematic view of the projectile.

3. 実験結果
3-1 不安定性発生時の流れ場の様子
ショット#1214における混合気体中 (γ = 1.19)での
シャドーグラフ画像を図 5に示す．プロジェクタイル
は，画像中心部水平方向の弾道軸上を飛行している．
姿勢は，弾道に対して画像上下方向の傾きを α，画像
奥行方向の傾きを β とすると，α = 1，β = 5 程度傾
いていた．このときの飛行速度は 1797 m/s であり，
これは M ＝ 8.7 に相当する．物体前方に離脱した弧
状衝撃波をはっきりと観測することができた．この弧
状衝撃波は定常であり，離脱距離が大きいことから衝
撃層とプロジェクタイルを区別することができた．ま
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Fig. 8 Dependency of the shock deformation on spe-
cific heat ratio and Mach number.

3-3 実験に基づく臨界条件の推算
先行研究より，後流の不安定性が起こる要因の一つ
として衝撃波前後の密度比が関係していると言われ
ている (7)．本研究の衝撃波不安定性も発生要因の一
つに密度比を考えることができる．垂直衝撃波を仮定
し，全ショットの衝撃波前後の密度比をランキン-ユ
ゴニオの関係式から求めた．算出した密度比が大きい
ほど，後流に濃い靄の様子が確認できた．そして，密
度比が 10.5 を下回ると衝撃波不安定性は確認できな
かった．このため，本実験では，衝撃波不安定性の臨
界密度比は 10.5 付近にあると推察できる．本実験で
観測された結果と推算された臨界密度比曲線を先行研
究の γ-M 依存性に重ねた結果を図 9 に示す．先行研
究により求められた不安定条件は γ = 1.17 から γ =
1.20付近で臨界マッハ数が大きく変化しているが，密
度比により推算された臨界条件は様子が異なる．臨界
条件の詳細についてはまだ不明であり，今後明らかに
する必要がある．

4. 結論
先行研究の数値計算結果に基づいた条件で，低比
熱比気体中の弾道飛行実験を行った．HFC-134a と，
HFC-134aと空気の混合気体において非定常に歪む弧
状衝撃波が複数のショットで見られ，臨界条件とそ
の再現性を確認することができた．後流の様子から，
HFC-134a中のすべてのショットで衝撃波不安定性が
発生していることが確認できた．マッハ数を変化させ
た条件での実験も加えて，不安定性の発生条件を示す
ことができた．衝撃波背後の流れ場の様子から，より
低比熱比になるほど画像の濃淡に現れる非定常性は大
きく，安定領域に近づくほど歪みの発生頻度は少なく
なり後流の濃淡が薄くなることを確認した．
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Fig. 8 Dependency of the shock deformation on spe-
cific heat ratio and Mach number.

3-3 実験に基づく臨界条件の推算
先行研究より，後流の不安定性が起こる要因の一つ
として衝撃波前後の密度比が関係していると言われ
ている (7)．本研究の衝撃波不安定性も発生要因の一
つに密度比を考えることができる．垂直衝撃波を仮定
し，全ショットの衝撃波前後の密度比をランキン-ユ
ゴニオの関係式から求めた．算出した密度比が大きい
ほど，後流に濃い靄の様子が確認できた．そして，密
度比が 10.5 を下回ると衝撃波不安定性は確認できな
かった．このため，本実験では，衝撃波不安定性の臨
界密度比は 10.5 付近にあると推察できる．本実験で
観測された結果と推算された臨界密度比曲線を先行研
究の γ-M 依存性に重ねた結果を図 9 に示す．先行研
究により求められた不安定条件は γ = 1.17 から γ =
1.20付近で臨界マッハ数が大きく変化しているが，密
度比により推算された臨界条件は様子が異なる．臨界
条件の詳細についてはまだ不明であり，今後明らかに
する必要がある．

4. 結論
先行研究の数値計算結果に基づいた条件で，低比
熱比気体中の弾道飛行実験を行った．HFC-134a と，
HFC-134aと空気の混合気体において非定常に歪む弧
状衝撃波が複数のショットで見られ，臨界条件とそ
の再現性を確認することができた．後流の様子から，
HFC-134a中のすべてのショットで衝撃波不安定性が
発生していることが確認できた．マッハ数を変化させ
た条件での実験も加えて，不安定性の発生条件を示す
ことができた．衝撃波背後の流れ場の様子から，より
低比熱比になるほど画像の濃淡に現れる非定常性は大
きく，安定領域に近づくほど歪みの発生頻度は少なく
なり後流の濃淡が薄くなることを確認した．
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