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現在，宇宙航空研究開発機構（

ボジェット

エンジンは，離陸からマッハ

で実現する

ットエンジンであり，離陸時の騒音低減が

広い飛行マッハ数，飛行高度での作動が要求されるため，矩形

の高度補償ノズルの採用が検討されている．

PCTJエンジンの

減デバイス

状を有する矩形極超音速ノズルの音響放射特性は，従来の円形

ノズルとは大きく異なることが示されており，ジェット騒音

減デバイスの効率的な開発には，

須である．

本研究では，

音源探査 10

置と規模を実験的に調査する

とで，ジェット内部の乱流変動とジェットから放出される音波

を同時に検出する．

騒音のデータを参照することで，乱流変動のうち騒音放射に寄

与する領域のみを抽出する．

ズルにおいては，放射角度ごとに音源位置・音源強度に違いが

あることが示唆されている

の解析を実施し，騒音周波数と

2. 1    供試ノズル供試ノズル供試ノズル供試ノズル

ズルは，ランプ，カウル，側壁から構成される．

スロート高さ

を用いるため，ランプの一部を

面上の乱流変動も可視化できるようにした

空気であり，ジェットの全温は室温である．カウル下流端中央

を座標系の原点とする．流れ方向を

軸，水平方向を

正の方向を上側，
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シュリーレン光学系の光路は表面鏡を用いて折りたたまれてい

る．平行光がジェット内部やその近傍を通過すると，ジ

内の乱流変動ならびにジェット外へ伝播する音波により平行光

は屈折する．ジェットを通過した平行光は凹面鏡により集光さ

れる．焦点に

度に変換される．

イフエッジを通過した光は，

フレームレート

リエ変換され，周波数ごとの

果から折返し周波数である

Σ∆Iをそのピクセルにおける

1/8インチマイクロフォンを用い，

置角度は，エンジン空気取入口

非加熱空気を用いた際に主要な音響放射が観測される

プ側で音響計測を行った．

カメラと同様

波数は100 kHz

計測と，マイクロフォンを用いた

ガにより完全に同期した状態で行われる

2. 3    輝度変動と遠方場騒音の相互相関解析輝度変動と遠方場騒音の相互相関解析輝度変動と遠方場騒音の相互相関解析輝度変動と遠方場騒音の相互相関解析

ット内の乱流変動と

とで，乱流変動

る手法を用いる

される輝度の時間波形（輝度変動）とマイクロフォンにより計

測される音圧の

相互相関関数は式（

ここで，tは時刻

力変動を表し，

RMS値である

ず，波形の相似性のみについて評価する

全に相似であれば相互相関値は
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ガにより完全に同期した状態で行われる． 

輝度変動と遠方場騒音の相互相関解析輝度変動と遠方場騒音の相互相関解析輝度変動と遠方場騒音の相互相関解析輝度変動と遠方場騒音の相互相関解析    本研究では，

波形の相似性を評価するこ

音響放射へ寄与する変動のみを抽出す

このため，シュリーレン光学系により計測

される輝度の時間波形（輝度変動）とマイクロフォンにより計

時間波形（圧力変動）の相互相関解析を行う

）のように定義した． 

       

は遅れ時間である．fは輝度変動を，

はそれぞれ輝度変動と圧力変動の

値で除することで，波形の振幅に依存せ

形の相似性のみについて評価することになる．波形が完

となり，完全にランダムであ

第3

2015-044 
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シュリーレン光学系の光路は表面鏡を用いて折りたたまれてい

平行光がジェット内部やその近傍を通過すると，ジェット

内の乱流変動ならびにジェット外へ伝播する音波により平行光

は屈折する．ジェットを通過した平行光は凹面鏡により集光さ

挿入することで，光の屈折量は輝

ナイフエッジは，流れと垂直に挿入した．ナ

ハイスピードカメラで取得される．

ピクセルごとにフー

が算出される．その結

の積分値である

計測した．設

degとした．

非加熱空気を用いた際に主要な音響放射が観測される 7-10)ラン

サンプリング周波数はハイスピード

とした．ナイキストの折返しから有効周

シュリーレン光学系を用いた輝度変動

，外部トリ

本研究では，ジェ

波形の相似性を評価するこ

する変動のみを抽出す

このため，シュリーレン光学系により計測

される輝度の時間波形（輝度変動）とマイクロフォンにより計

時間波形（圧力変動）の相互相関解析を行う．

  （1） 

は輝度変動を，qは圧

はそれぞれ輝度変動と圧力変動の

に依存せ

ことになる．波形が完

となり，完全にランダムであ

れば

3

布

位置するのがランプ下流端である．先端外径

管を用い，

ー圧から，レイリーのピトー管公式を用いて速度を算出した．

定義する．

を流下する．ランプ壁面上では境界層が，大気にばく露される

側ではせん断層が発達する．この非対称性により，

端から噴出したジェットは，

をもつことが分かる

音源があること

3

動振幅分布を

ある．

白い破線はガラスランプの存在する領域を，三角のプロットは

ピトー圧分布で示したジェット外縁を，丸いプロットは最大ピ

トー圧を示す位置を表している．

さを示している．

ことが分かる．輝度の大きな領域は，カウル出口から

程度まで続くようである．

検出されるが

められる．これは静止大気中を伝播する圧力変動，すなわち音

波そのものの変動をとらえたものと考えられる．

平面分布に対して

示すのは，ジェットが扁平であり光学厚さが大きく異なるため

である．また

とが確認できる．

振舞いを示しているわ

の位置の輝度変動が

3図 ピトー圧および速度分布

 

れば0となる．この

3. 1    ジェットのピトー圧分布ジェットのピトー圧分布ジェットのピトー圧分布ジェットのピトー圧分布

布 8)を示す．横軸

位置するのがランプ下流端である．先端外径

管を用い，z = 0 mm

ー圧から，レイリーのピトー管公式を用いて速度を算出した．

ピトー圧の最大値の

定義する．カウル出口から噴出したジェットは，ランプ壁面上

を流下する．ランプ壁面上では境界層が，大気にばく露される

側ではせん断層が発達する．この非対称性により，

端から噴出したジェットは，

をもつことが分かる

音源があること

3. 2    輝度変動分布輝度変動分布輝度変動分布輝度変動分布

動振幅分布を示す．

ある．図4（b）の横軸は

白い破線はガラスランプの存在する領域を，三角のプロットは

ピトー圧分布で示したジェット外縁を，丸いプロットは最大ピ

トー圧を示す位置を表している．

さを示している．

図4（a）より，ジェット内部で明瞭な輝度変動が観測される

ことが分かる．輝度の大きな領域は，カウル出口から

程度まで続くようである．

検出されるが，

められる．これは静止大気中を伝播する圧力変動，すなわち音

波そのものの変動をとらえたものと考えられる．

平面分布に対して

示すのは，ジェットが扁平であり光学厚さが大きく異なるため

である．また，

とが確認できる．

ここで，ジェット内部の輝度変動すべてがジェット騒音源の

振舞いを示しているわ

の位置の輝度変動が

ピトー圧および速度分布 

となる．この0～1の値で，相似性を評価する．

3．．．．結果および考察結果および考察結果および考察結果および考察

ジェットのピトー圧分布ジェットのピトー圧分布ジェットのピトー圧分布ジェットのピトー圧分布

を示す．横軸は x座標，縦軸

位置するのがランプ下流端である．先端外径

= 0 mm（対象面）でスキャンした．

ー圧から，レイリーのピトー管公式を用いて速度を算出した．

ピトー圧の最大値の5 %の値を取る

カウル出口から噴出したジェットは，ランプ壁面上

を流下する．ランプ壁面上では境界層が，大気にばく露される

側ではせん断層が発達する．この非対称性により，

端から噴出したジェットは，ランプ側に非常に急峻な速度勾配

をもつことが分かる．このことは

音源があることを示唆している

輝度変動分布輝度変動分布輝度変動分布輝度変動分布 図 4に x

示す．図4（a）の横軸は

）の横軸は z座標，縦軸は

白い破線はガラスランプの存在する領域を，三角のプロットは

ピトー圧分布で示したジェット外縁を，丸いプロットは最大ピ

トー圧を示す位置を表している．

さを示している． 

）より，ジェット内部で明瞭な輝度変動が観測される

ことが分かる．輝度の大きな領域は，カウル出口から

程度まで続くようである．輝度変動はジェット外部においても

，その振幅はジェット内部より小さいことが確か

められる．これは静止大気中を伝播する圧力変動，すなわち音

波そのものの変動をとらえたものと考えられる．

平面分布に対して図 4（b）の

示すのは，ジェットが扁平であり光学厚さが大きく異なるため

，ランプ壁面上にショックセル構造が存在するこ

とが確認できる． 

ジェット内部の輝度変動すべてがジェット騒音源の

振舞いを示しているわけではない

の位置の輝度変動が，遠方場で観測される

の値で，相似性を評価する．

結果および考察結果および考察結果および考察結果および考察 

ジェットのピトー圧分布ジェットのピトー圧分布ジェットのピトー圧分布ジェットのピトー圧分布 図3にピトー圧

座標，縦軸は y座標であり，

位置するのがランプ下流端である．先端外径

（対象面）でスキャンした．

ー圧から，レイリーのピトー管公式を用いて速度を算出した．

の値を取る y座標をジェット外縁と

カウル出口から噴出したジェットは，ランプ壁面上

を流下する．ランプ壁面上では境界層が，大気にばく露される

側ではせん断層が発達する．この非対称性により，

ランプ側に非常に急峻な速度勾配

このことは，ランプ側せん断層

を示唆している． 

に x-y平面，x-z平面における輝度変

）の横軸は y座標，縦軸は

座標，縦軸は x座標である．図中の

白い破線はガラスランプの存在する領域を，三角のプロットは

ピトー圧分布で示したジェット外縁を，丸いプロットは最大ピ

トー圧を示す位置を表している．カラーバーは輝度変動の大き

）より，ジェット内部で明瞭な輝度変動が観測される

ことが分かる．輝度の大きな領域は，カウル出口から

輝度変動はジェット外部においても

その振幅はジェット内部より小さいことが確か

められる．これは静止大気中を伝播する圧力変動，すなわち音

波そのものの変動をとらえたものと考えられる．

）の x-z平面分布の振幅が小さな値を

示すのは，ジェットが扁平であり光学厚さが大きく異なるため

ランプ壁面上にショックセル構造が存在するこ

ジェット内部の輝度変動すべてがジェット騒音源の

けではないことに注意が必要である

，遠方場で観測されるジェット騒音

の値で，相似性を評価する． 

にピトー圧および速度

であり，x = 30 mm

位置するのがランプ下流端である．先端外径0.3 mmのピトー

（対象面）でスキャンした．得られたピト

ー圧から，レイリーのピトー管公式を用いて速度を算出した．

座標をジェット外縁と

カウル出口から噴出したジェットは，ランプ壁面上

を流下する．ランプ壁面上では境界層が，大気にばく露される

側ではせん断層が発達する．この非対称性により，ランプ下流

ランプ側に非常に急峻な速度勾配

，ランプ側せん断層に主要な

平面における輝度変

座標，縦軸は x座標で

座標である．図中の

白い破線はガラスランプの存在する領域を，三角のプロットは

ピトー圧分布で示したジェット外縁を，丸いプロットは最大ピ

カラーバーは輝度変動の大き

）より，ジェット内部で明瞭な輝度変動が観測される

ことが分かる．輝度の大きな領域は，カウル出口から x = 60 mm

輝度変動はジェット外部においても

その振幅はジェット内部より小さいことが確か

められる．これは静止大気中を伝播する圧力変動，すなわち音

波そのものの変動をとらえたものと考えられる．図4（a）の

平面分布の振幅が小さな値を

示すのは，ジェットが扁平であり光学厚さが大きく異なるため

ランプ壁面上にショックセル構造が存在するこ

ジェット内部の輝度変動すべてがジェット騒音源の

ことに注意が必要である．ど
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および速度分

= 30 mmに

のピトー

得られたピト

ー圧から，レイリーのピトー管公式を用いて速度を算出した． 

座標をジェット外縁と

カウル出口から噴出したジェットは，ランプ壁面上

を流下する．ランプ壁面上では境界層が，大気にばく露される

下流

ランプ側に非常に急峻な速度勾配

に主要な

平面における輝度変

座標で

座標である．図中の

白い破線はガラスランプの存在する領域を，三角のプロットは

ピトー圧分布で示したジェット外縁を，丸いプロットは最大ピ

カラーバーは輝度変動の大き

）より，ジェット内部で明瞭な輝度変動が観測される

= 60 mm

輝度変動はジェット外部においても

その振幅はジェット内部より小さいことが確か

められる．これは静止大気中を伝播する圧力変動，すなわち音

）の x-y

平面分布の振幅が小さな値を

示すのは，ジェットが扁平であり光学厚さが大きく異なるため

ランプ壁面上にショックセル構造が存在するこ

ジェット内部の輝度変動すべてがジェット騒音源の
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なるのか，確認する必要がある．

3

解析を行うと，相互相関関数を得ることができる．図

mm

取得

ある遅れ時間で最大値をとることがわかる．

変動と遠方場騒音の相互相関関数を取得し，その最大値を分布

したものを最大相互相関値分布とした．

互相関値分布

たときの遅れ時間分布である．

ある

のプロットはピトー圧分布で示したジェット外縁を，丸いプロ

ットは最大ピトー圧を示す位置を表している．

れぞれ相関値と遅れ時間を示している．

てランプ側せん断層内部

関値

峻な速度勾配が形成されているためであると考えられる．ジェ

ットの外において，ランプ側せん断層内部から放出されている

音波も確認できる．よって主要なジェット騒音源はランプ

ん断層内部に存在していることが示唆される．

の右側）でも高い相関値を確認することができる．

時間分布では，遅れ時間がカウル側せん断層内部とランプ側せ

ん断層内部で連続的に変化していることがわかる．これはカウ

ル側せん断層内部とランプ側せん断層内部の乱流変動が連動し

ていることを示している．よって，カウル側せん断層内の

がランプ側せん断層内部の擾乱原になっていることが示唆され

る．

離は輝度変動

行った．

はガラスランプの存在する領域を，三角のプロットはピトー圧

分布で示したジェット外縁を，丸いプロットは最大ピトー圧を

示す位置を表している．カラーバーは相関値を示している．

ンド幅は

32 kHz

ランプ側せん断層内の相関値は

16 kHz

mm

あった．よって，高い周波数の騒音源であるほど，音源は上流

に位置して

ケールが小さい

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

なるのか，確認する必要がある．

3. 3    最大相互相関値分布最大相互相関値分布最大相互相関値分布最大相互相関値分布

解析を行うと，相互相関関数を得ることができる．図

mm，y = 10 mm

取得した遠方場騒音との相互相関関数を示す．相互相関関数は

ある遅れ時間で最大値をとることがわかる．

変動と遠方場騒音の相互相関関数を取得し，その最大値を分布

したものを最大相互相関値分布とした．

図 6（a）に x

互相関値分布を示す

たときの遅れ時間分布である．

ある．図中の白い破線はガラスランプの存在する領域を，三角

のプロットはピトー圧分布で示したジェット外縁を，丸いプロ

ットは最大ピトー圧を示す位置を表している．

れぞれ相関値と遅れ時間を示している．

てランプ側せん断層内部

関値を確認することができる．これはランプ側せん断層内に急

峻な速度勾配が形成されているためであると考えられる．ジェ

ットの外において，ランプ側せん断層内部から放出されている

音波も確認できる．よって主要なジェット騒音源はランプ

ん断層内部に存在していることが示唆される．

図6（a）において，カウル側

の右側）でも高い相関値を確認することができる．

時間分布では，遅れ時間がカウル側せん断層内部とランプ側せ

ん断層内部で連続的に変化していることがわかる．これはカウ

ル側せん断層内部とランプ側せん断層内部の乱流変動が連動し

ていることを示している．よって，カウル側せん断層内の

がランプ側せん断層内部の擾乱原になっていることが示唆され

る． 

図7に周波数分離した最大相互相関値分布を示す．周波数分

離は輝度変動，遠方場騒音ともにバンドパスフィルタを用いて

行った．横軸は

はガラスランプの存在する領域を，三角のプロットはピトー圧

分布で示したジェット外縁を，丸いプロットは最大ピトー圧を

示す位置を表している．カラーバーは相関値を示している．

ンド幅は1オクターブバンドで，中心周波数は

32 kHzである．それぞれ

ランプ側せん断層内の相関値は

16 kHzで x = 44

mmにおいて最大値である．値はそれぞれ

あった．よって，高い周波数の騒音源であるほど，音源は上流

に位置していることが示された．これは上流であるほど渦のス

ケールが小さい

 

 

 

 

 

 

なるのか，確認する必要がある．

最大相互相関値分布最大相互相関値分布最大相互相関値分布最大相互相関値分布 輝度変動と遠方場騒音の相互相関

解析を行うと，相互相関関数を得ることができる．図

= 10 mmにおける輝度変動と

した遠方場騒音との相互相関関数を示す．相互相関関数は

ある遅れ時間で最大値をとることがわかる．

変動と遠方場騒音の相互相関関数を取得し，その最大値を分布

したものを最大相互相関値分布とした．

x-y平面における

を示す．図6（b）は相互相関関数が最大値となっ

たときの遅れ時間分布である．

．図中の白い破線はガラスランプの存在する領域を，三角

のプロットはピトー圧分布で示したジェット外縁を，丸いプロ

ットは最大ピトー圧を示す位置を表している．

れぞれ相関値と遅れ時間を示している．

てランプ側せん断層内部 x ＝

を確認することができる．これはランプ側せん断層内に急

峻な速度勾配が形成されているためであると考えられる．ジェ

ットの外において，ランプ側せん断層内部から放出されている

音波も確認できる．よって主要なジェット騒音源はランプ

ん断層内部に存在していることが示唆される．

において，カウル側

の右側）でも高い相関値を確認することができる．

時間分布では，遅れ時間がカウル側せん断層内部とランプ側せ

ん断層内部で連続的に変化していることがわかる．これはカウ

ル側せん断層内部とランプ側せん断層内部の乱流変動が連動し

ていることを示している．よって，カウル側せん断層内の

がランプ側せん断層内部の擾乱原になっていることが示唆され

に周波数分離した最大相互相関値分布を示す．周波数分

，遠方場騒音ともにバンドパスフィルタを用いて
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