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Abstract 

We investigate numerically and experimentally the effects of the integral length scale of turbulence on long rise-time 

pressure signatures relevant to sonic boom problems. A long rise-time pressure waveform, generated by a projectile 

traveling at Mach 1.4, is examined as it interacts with a jet turbulence characterized by various integral length scales. Two 

types of projectiles, producing the pressure signatures with different rise times, are employed to investigate the influence 

of rise time duration. The results demonstrate that the pressure waveforms with longer rise times are less susceptible to 

turbulence-induced distortion. Furthermore, these waveforms exhibit greater robustness to turbulent interference, even 

when the integral length scale is large. 

 

１．緒言 

超音速旅客機の実現で課題となっているソニック

ブーム騒音は，機体形状の最適化によって低減でき

る．機首を鈍頭形状にした機体では，機体から発生す

る衝撃波を整理統合させないことで，地上において

「フラットトップ型の圧力波形」が発生し，最大過剰

圧が低減できる．この設計技術の有効性が，SSBD 

(Shaped Sonic Boom Demonstrator) programによる飛行

試験で実証された[1]．一方，機首を長くした細長機体

では，地上で「立ち上がり時間の長い圧力波形」が発

生し，立ち上が時間の増加と最大過剰圧の低減によ

って超音速旅客機の静騒音化が期待されている．低

ブーム設計されていない機体ら発生するN字型のソ

ニックブーム波形では，大気乱流の影響を受けて不

規則に増減するため[2]，これらの低ブーム波形にお

いても，大気乱流の影響を調査することが必要であ

る． 

低ブーム波形は，必ずしも乱流干渉の影響を受け

ない．SSBDにおいて地上で計測された「フラットト

ップ型の圧力波形」は，大気乱流の影響で歪んでいた

[3]．また，JAXAが実施したD-SEND (Drop Test for 

Simplified Evaluation of Non-symmetrically Distributed 

Sonic Boom) project においても，地上で計測された

「フラットトップ型の圧力波形」が歪んでおり，その

後の追加解析によって乱流干渉の影響であることが

分かった[4]．乱流干渉が「フラットトップ型の圧力波

形」に与える影響の強さについては今後の詳細な調

査が必要であるが，「フラットトップ型の圧力波形」

が乱流干渉の影響を受けること自体は，飛行試験の

結果から明らかである．一方，Ukai et al. [5]は，大気

乱流が「立ち上がり時間の長い圧力波形」に及ぼす影

響を実験的に評価し，立ち上がり時間が長いと乱流

干渉による影響を受けにくくなることを示した．つ

まり，立ち上がり時間の長さが乱流干渉効果の増減

に大きく関わることが推測される．しかし，特定の乱

流干渉の条件において調査されていたため，乱流場

の特性が変化した際の乱流干渉の影響は分かってい

ない． 

そこで本研究では，乱流場の特性として積分長さ

スケールに着目し，乱流場の積分長さスケールが「立

ち上がり時間の長い圧力波形」に与える影響を実験・

数値的に調査する． 

 

２．方法と条件 

２．１．実験 

任意の圧力波形と特性が自由に変化できる乱流場

を干渉させるため，東北大学流体科学研究所の弾道

飛行装置を用いた．流体科学研究所の弾道飛行装置

は，射出速度および飛行体の直径に合わせて，一段式

軽ガス銃，一段式火薬銃および二段式軽ガス銃の射

出モードが選択可能である．本実験と同様な調査[5]

が実施された，実績のある一段式火薬銃モードを本

実験で選択した．一段式火薬銃モードで射出された

飛行体は，内径約1.7 および全長12 mのテストチャン

バー内を飛行する．弾道飛行装置に関する詳細な情

報は文献[5, 6]に記述されている．この弾道飛行装置
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では，自由に形状を変化させた飛行体を静止気体中

に射出できるため，様々な圧力波形が生成できる．ま

た，風洞とは違い静止気体中に衝撃波が伝播するた

め，弾道飛行装置内で生成させた乱流場の特性を調

整することが可能である． 

本実験では，2種類の円錐型の飛行体（図1）をマッ

ハ数Mf = 1.4で射出させ，「立ち上がり時間の長い圧

力波形」を伝搬させた．飛行体のモデルA-1とA-3では，

それぞれ先端部の長さがl = 97 and 62 mmであり，“

立ち上がり時間”のスケールが異なる圧力波形が発

生する（図2）．「立ち上がり時間の長い圧力波形」

の影響と比較するため，通常のN字型圧力波形のよう

な「立ち上がり時間の短い圧力波形」も飛行体から発

生する（図2のA-3モデルにおけるTime = 150 μs付近の

圧力上昇）． 

 

 

図１ 飛行体 

 

 
図２ 飛行体から発生した圧力波形 

 

これらの圧力波形は，伝搬途中に乱流場と干渉す

る．ジェット乱流を発生させるため，4本のストレー

トパイプの出口に末広がりのノズルを弾道飛行装置

内に設置し，約20 mmの幅で一様な乱流場を生成させ

た．飛行体から生じた圧力波は，ノズル出口から110 

mm離れた乱流場を通過する．これらのパイプに，弾

道飛行装置の外部に設置したガスボンベから調圧器

を介して，高圧乾燥空気を供給した．乱流の積分長さ

スケール𝛬𝑓を変化させるため，ノズル出口の内径を

変化させ，𝛬𝑓 = 4.37 ± 0.27, 5.49 ± 0.06, and 5.80 ± 0.31 

mmの乱流場を生成させた．なお，たとえノズル内径

が変化しても，乱流干渉に影響を与える速度変動が

urms = 9.0～10.5 m/sとなるようにノズルの形状を工夫

した．事前に4本のノズル出口流速を測定し，各ノズ

ル出口の流速が同じになるよう各ノズルの流量調整

バルブを調節した．また，飛行体射出実験中で同じ乱

流場が繰り返し再現できるように，ノズルに設置し

た圧力変換器（Honeywell, 010BGAA3）を用いて圧力

をモニターし，常に同じ値となるように調圧弁を調

整した． 

圧力波と乱流干渉を定量的に評価するため，乱流

干渉後の圧力波形計測および飛行体周辺の流れ場の

可視化計測を実施した．圧力波形の計測では，圧力変

換器（PCB, 113B28）を用いて9ヵ所で計測した（図3）．

そのうち8ヵ所で乱流場を通過した圧力波形を計測

し，それらの下流側に配置された1ヵ所で，乱流干渉

していない圧力波形を計測した．下流側で計測した

圧力値で無次元化することで，飛行毎に変化する飛

行条件による影響を取り除く．圧力波形の計測時に

衝撃波の回折を防ぐため，固定板に圧力変換器をフ

ラッシュマウントした．また，衝撃波波面と平行にな

るようMf = 1.4のマッハ角に合わせて固板を傾けた．

圧力変換器から出力された信号は，シグナルコンデ

ィショナー（PCB，482C05）を介してオシロスコープ

（横河計測，DL750）で記録された．サンプリングレ

ートは10 MS/sとした．シャドウグラフ法を用いて，

飛行体周辺の流れ場を可視化した（図3）．メタルハ

ライド光源（住田光学ガラス，LS-M210）から放射さ

れた拡散光が放物面鏡（直径300 mm，焦点距離3 m）

で平行光線となり，平面鏡（直径550 mm）で反射し

て，テストセクションを通過する．その後，放物面鏡

（直径300 mm，焦点距離3 m）と平面鏡（直径150 mm）

で反射した光を，カメラレンズ（Tamron, AF Aspherical 

LD）が装着された高速度カメラ（SHIMADZU, HPV-

X）を用いて撮影した．撮影速度100 kfpsおよび露光

時間200 nsに設定した． 

 

 

図３ テストセクション内部のレイアウト 
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２．２．数値解析 

実験結果の妥当性や詳細な調査を行うため，衝撃

波と乱流干渉を数値的に模擬した．数値解析では，近

傍場圧力波形算出，乱流場生成および乱流場への伝

搬・干渉を行った．下記にそれぞれの方法について記

述する． 

飛行体Model A-1 and A-3から発生する近傍場圧力

波形は，汎用CFD解析ツールであるFluentを用いて，

オイラー方程式を解いて算出した．この解析では，定

常流れにおける圧力ベースソルバーを用い，空間離

散化スキームの勾配計算には，最小二乗セルベース

法を用いた．計算コスト低減および計算精度を両立

するため，半裁形状の計算モデルとし，モデル直下

（半裁面）の計算格子を細かくした．総メッシュ数は，

約600万節点である．飛行マッハ数はMf = 1.4であり，

近傍場圧力波形を取得する位置をH/L = 0.395とした．

ここで，HおよびLは，それぞれ飛行体直下方向の圧

力波形取得距離およびモデルの全長を示す． 

テストセクション内の衝撃波伝搬を模擬するため，

X-noise[7, 8]をベースとして開発された，KZK方程式

を基にした圧力波伝播解析ツールを用いた[9]．本解

析で使用したKZK方程式を式（1）に示す． 
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(1) 

ここで，𝑧はレイチューブ面積Aを通過するレイパス

上の伝播座標を示す．𝜌0および𝑐0はそれぞれ周囲気体

の密度および音速である．また，𝛽および𝛿はそれぞ

れ非線形係数および熱粘性効果による音の拡散率で

ある．分子緩和効果は，緩和時間𝜏𝑖および音速増分

(∆𝑐)𝑖で特徴づけられる．𝑢𝑧は圧力波の伝搬方向の風

の乱れを示し，𝒖⊥=(𝑢𝑥 , 𝑢𝑦)は，圧力波の波面方向の風

の乱れである．右辺の各項は左から順に波の回折，非

線形効果，熱粘性吸収，分子緩和効果，幾何拡張効果，

圧力波の伝播方向の風の乱れおよび波面方向の風の

乱れを示す．詳細は参考文献[10]を参照されたい． 

汎用CFD解析ツールであるOpenFOAMを用いて，

実験で使用したノズル出口から発生するジェット乱

流を模擬した．非圧縮粘性流れの非定常ソルバーで

あるpisoFoamを選択し，実験で生成した乱流の積分

長さスケールを再現するため，Large Eddy Simulation

（LES）計算を実施した．計算メッシュ間隔は実験の

積分長さスケール5 mmや計算コストを考慮してベー

スメッシュを1 mmとし，乱流発生装置ノズル出口の

正面空間を0.5 mmに設定した．計算コスト削減のた

め，ノズル4本のうち2本間で生成される乱流場を模

擬した．また，実験での衝撃波-乱流干渉の領域を十

分に含むように，ノズル出口から140 mmの範囲まで

計算した（図4）．数値解析では，𝛬𝑓 = 5.57～7.70 mm

およびurms = 9.78～10.6 m/sの乱流場が生成でき，実験

結果と同様な乱流場が得られた． 

 

(a) サイドビュー 

 

(b) トップビュー 

図４ 数値解析によるジェット乱流場 

 

３．結果と考察 

図5および6に実験で得られた最大過剰圧と立ち上

がり時間の標準偏差を示す．実験では，飛行体の射出

毎に，飛行姿勢，軌道および飛行速度が異なるため，

圧力波形の指標となる立ち上がり時間τと最大過剰圧

ΔPを，同一射出で得られた乱流干渉していない圧力

波形の立ち上がり時間τwoと最大過剰圧ΔPwoで無次元

化して評価した．一般的に，ΔPが10 - 90 %に変化す

る時間をτとする一方，本研究では，圧力波到達前後

の計測ノイズの影響を避けるため，「立ち上がり時間

の長い圧力波形」と「立ち上がり時間の短い圧力波形」

では，それぞれΔPの30 - 90 %，10 - 80 %の時間をτと

定義した． 

 

(a) 最大過剰圧 

 

(b) 立ち上がり時間 

図５ 実験結果：「立ち上がり時間の短い圧力波

形」に関する標準偏差 
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(a) 最大過剰圧 

 

(b) 立ち上がり時間 

図６ 実験結果：「立ち上がり時間の長い圧力波

形」に関する標準偏差 

 

「立ち上がり時間の短い圧力波形」では（図5），

乱流干渉を受けていない状態（積分スケール𝛬𝑓 = 0）

に対して，積分長さスケールの増加によってτとΔPの

標準偏差が増加する．一方，「立ち上がり時間の長い

圧力波形」では（図6），積分スケールが増加しても，

変動値が比較的小さい．特に，積分スケール𝛬𝑓 = 5.80 

± 0.31において，立ち上がり時間の標準偏差が，στ/στ, 

wo ≈ 0.1に対して，「立ち上がり時間の短い圧力波形」

では，στ/στ, wo ≈ 4であり，約40倍の差が現れた． 

次に，飛行体A-1とA-3の圧力波形に着目する．「立

ち上がり時間の短い圧力波形」では（図5），A-3の圧

力波形において，大きな変動が生じる．図2に示すよ

うに，「立ち上がり時間の短い圧力波形」においては，

A-1とA-3の圧力波形のτは変わらないものの，A-1の

最大過剰圧は大きい．つまり，弱い圧力波形（最大圧

力値が小さい）では，乱流干渉の影響を受けやすいた

め，A-3の圧力波形の変動が大きくなったと考えられ

る．一方，「立ち上がり時間の長い圧力波形」では（図

6），立ち上がり時間の時間スケールが長いA-1の圧力

波形が，A-3よりも標準偏差が小さくなっているため，

立ち上がり時間のスケールが長いと乱流干渉の影響

を受けにくいことが示唆される． 

図7に数値解析で得られた最大過剰圧と立ち上が

り時間の標準偏差を示す．数値解析においても実験

結果と同様な結果が得られた．しかし，「立ち上がり

時間の短い圧力波形」におけるA-1とA-3に対する乱

流干渉の影響が反転している．現在この原因は分か

っていないため，今後の調査が必要となる．本実験お

よび数値解析の結果，積分長さスケールが増加して

もτとΔPの変動が小さいことから，「立ち上がり時間

の長い圧力波形」は，乱流の積分長さスケールの影響

を受けにくいことが明らかになった． 

 

(a) 「立ち上がり時間の短い圧力波形」 

 
(b) 「立ち上がり時間の長い圧力波形」 

図７ 数値解析結果：立ち上がり時間の標準偏差 

 

４．結言 

本研究では，低ソニックブーム波形である「立ち上

がり時間の長い圧力波形」に対する乱流効果を実験・

数値的に評価した．特に，“立ち上がり時間”の時間

スケールおよび乱流場の積分長さスケールを変化さ

せて，乱流干渉における最大過剰圧と立ち上がり時

間の変動を調査した．その結果，“立ち上がり時間”

の時間スケールが長いと乱流効果を受けにくくなる

ことが分かった．また，「立ち上がり時間の長い圧力

波形」は，積分スケールが大きくなっても，乱流干渉

の影響を受けにくいことが分かった． 
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