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1.    緒緒緒緒                言言言言 

 現在，宇宙航空研究開発機構（JAXA）において，予冷

ターボジェット（Precooled turbojet: PCTJ）エンジンを搭載

した極超音速航空機（Hypersonic transport: HST）の研究が

進められている 1-14
）．第 1 図に，PCTJエンジンを示す．

PCTJエンジンは，離陸からマッハ 5での巡航までを単一の

エンジンサイクルで実現する．極超音速巡航に対応したタ

ーボジェットエンジンであり，投影面積は小さく，排気速

度は大きい．このため，離陸時においてもアフターバーナ

を使用する場合のジェット速度は 1100 m/s以上となる．

Lighthill の音響アナロジー15
）より，ジェット騒音の強さは

ジェット速度の 8乗に比例して増大することが知られてい

る．そのため，PCTJエンジンで，アフターバーナを使用す

る場合、離陸時において強いジェット騒音を放射すると予

想される．これは超音速／極超音速巡航に対応したエンジ

ンに共通の課題であり，これまで様々な騒音低減デバイス

が提案されてきた． 

 大学レベルでのジェット騒音研究では，作動流体に非加

熱空気を用いたものが多く，実機エンジンの音響放射特性

を詳細に調査した研究は少ない．実機エンジンが噴出する

高温・高速ジェットと非加熱空気のジェットとでは，その

音響放射特性は大きく異なる．PCTJエンジンにおいては，

アフターバーナ作動時にジェット全温 2000 K，ジェット速

度1100 m/s以上の極めて高温・高速なジェットを噴出する．

このため，従来のジェットエンジンとも異なる音響放射が

予想される．また，矩形極超音速ノズルは非軸対称形状で

あるため，音響放射も非軸対称になると予想される．この

ように PCTJエンジンは非常に特殊な音響放射をすると予

想される．PCTJエンジンの騒音低減デバイス開発ならびに

エンジン搭載形態の検討には，実機エンジンの音響放射特

性を詳細に把握することが重要となる． 

単一サイクルで離陸から極超音速巡航までを実現する

PCTJエンジンは，きわめて広い作動範囲を要求される．飛

行マッハ数の変化に伴い，ノズル圧力比は 2.7（離陸時）か

ら 200（巡航時）まで変化 4
）する．このため，可変スロー

ト機構を設けた複雑な形状を有する矩形極超音速ノズルが

装備される．従来のジェット騒音研究は円形ノズルを用い

たものが主体であり，過去の音響データを参照する際には

注意が必要である．このため，矩形極超音速ノズル縮小模

型を製作し，音響計測実験に供した． 

 PCTJ エンジンノズル周りの音響データ取得に当たって

は，実機ノズルの音響特性を再現したジェットを噴出する

必要がある．周囲と同じ温度の四重極音源が移流するモデ

ルに基づく Lighthill の 8 乗則 15
）は，高温ジェットには適

用できないことが知られている．PCTJエンジンは，排気速

度増大による推力重量比の向上のため，離陸時からアフタ

ーバーナを使用することも想定されている．この場合，排

気全温は離陸時から 2000 Kに達する．このような高温ジェ

ットから放出される騒音の放射特性を，常温ジェットの音

響データから外挿することは困難である．一方で，2000 K

に達する高温ジェットを実験的に再現するためには，空気

加熱器や燃焼器を備えた設備の導入が必要となる．詳細な

音響計測を行うにあたり，この方法は現実的ではない．そ

こで本研究では，ヘリウムジェットを用いて高温・高速ジ

ェットの音響場を模擬する手法 11,12, 16
－

19
）を採用する． 

 円形ノズルを用いた研究では，空気／ヘリウム混合気ジ

ェットを用いることで，実機の高温・高速ジェットの音響

場を模擬できることが示されている 16
－

19
）．この際，ジェ

ット速度とジェットマッハ数は，実機の値と一致させる．

また，PCTJエンジンノズルにおいても，空気／ヘリウム混

合気ジェットを用いることで，高温・高速ジェットの音響

場を 2 dB程度の誤差で模擬できることが示されている 12
）．

この手法を用いることで，比較的簡便な実験装置を用いな

がら，様々な放射角度の音響データを効率的に取得するこ

とができる． 

 本研究では，まず空気を用いて矩形極超音速ノズルの基
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傾く

に傾くと

のピーク角度はランプ方

とな

る．ヘリウムを用いた場合，空気を用いた場合と同様に

側壁方向の

はカウル方向，ランプ方向より小さい．矩

の

さく

また，ヘリウムを用いた場合，空気

を用いた場合と同様に側壁方向への音響放射は小さくなる． 

空気を用

ピ

，

空気を用いた場合よりジェット速度が高く，音源となる渦

は，航空機の離陸騒音に大

離陸騒音を考慮する際，

が

騒音スペクトルを示す．

オクターブバンド中心周波数，縦軸は大気の体

計測方向は

5

分布のピーク角

0.5 

空気を用いた場合，ピーク騒音周波数はランプ方向では

であ

る．一方，ヘリウムを用いた場合，ピーク騒音周波数はラ

，側壁方向で

SPL

これはヘリウム

空気を用いた場合よりジェット速度が高く，

音源となる渦の移流速度が高くなったためと考えられる． 

This document is provided by JAXA.



平成 27年度宇宙輸送シンポジウム STCP-2015-045 
 

  4 

 

 

騒音周波数は，人間への音の聞こえ方に大きく影響する．

このため，実機エンジンの音響特性を考慮する際には，空

気を用いた場合と実機エンジンとで騒音周波数が変化する

ことに注意が必要と考えられる． 

4.    結結結結                言言言言 

本研究では，空気を用いて矩形極超音速ノズルの基礎的

な音響特性を調査した．また，加熱ヘリウムジェットを用

いることで，実機 PCTJエンジンの高温・高速ジェットの

音響場を模擬し，その音響特性を詳細に調査した．その結

果，以下の知見を得た． 

（1） 空気を用いた場合，扁平なジェットが形成されるた

め，ランプ方向およびカウル方向で音響放射が顕著と

なる．また推力軸がランプ方向に 7 度傾斜するため，

音響放射パターンもランプ方向に傾斜する．  

（2） ヘリウムを用いた場合，空気を用いた場合と同様に，

ランプ方向およびカウル方向への顕著な音響放射が

観察される．また音響放射パターンもランプ方向に傾

斜する．  

（3） ヘリウムを用いた場合，空気を用いた場合に対して，

OASPL は増大し，ピーク放射角度は上流側へ移動す

る．これは音源となる渦の移流速度増大によるものと

考えられる． 

（4） ヘリウムを用いた場合，空気を用いた場合に対して，

SPLは増大し，ピーク騒音周波数は上昇する．これは

音源となる渦の移流速度増大によるものと考えられ

る．  
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