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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（PCTJ）エンジンを搭載した極超音速航空機

（HST）の研究が進められている．図 1にPCTJエンジン（1-13
）

概略を示す．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エンジンである．

極超音速巡航を前提とした設計のため，投影面積は小さく，

排気速度は高い．このため離陸時の騒音低減が課題となる．

本研究では PCTJ エンジンの騒音低減デバイスとして，矩

形エジェクタノズルの適用を試みた． 

 

 

 

 

 

 

 

 

第 1 図 PCTJエンジン概略 

 

噴流騒音低減に最も有効な方法は，噴流速度低減である．

しかし，噴流速度低減は推力低下を招くため，投影面積の

小さい低バイパスターボファン／ターボジェットエンジン

への適用は困難である．Lord ら（

14
）は，超音速エンジンに

対するミキサエジェクタノズル適用を提案している．ミキ

サエジェクタノズルは，エジェクタ効果により外部空気を

作動流体に導入し，同時にローブ型ミキサを用いて速度均

一化を行う．外部空気を作動流体に導入することで，作動

流体の質量流量増大に伴い噴流速度は低減する．これによ

り推力低下を抑えつつ，噴流騒音を低減する． 

Oishiら（15
）は，環境適合型次世代超音速推進システム（15-17

）

において，ミキサエジェクタの騒音低減効果について詳細

な検討を行っている．エンジンノズル下流に設けたドアか

らエジェクタ効果により外部空気を導入し作動流体と混合

することで，噴流速度低減と質量流量増大を行う．なお，

巡航時はエジェクタドアを閉じ，さらにライナーがラバル

ノズルに変形することで，噴流速度は超音速に達する．LES

解析によるミキサ形状ならびにセラミックス製吸音ライナ

ー開発が進められ，1/2.6 スケールエンジン試験ならびに

1/11スケールノズル試験が実施された（

15
）．これにより，噴

流騒音低減量 18 EPNdB（側方（sideline）），推力損失 9 % 以

内（飛行マッハ数 0.3）という性能が示されている．PCTJ

エンジンの騒音低減デバイスについては，本研究室でも空

力タブ（9-10
），スリット噴射（18-19

）などの検討を行ってきた．

その効果については，参考文献に譲ることとし，本稿では

矩形エジェクタノズルの騒音低減性能について述べる． 

2. 実験装置および方法実験装置および方法実験装置および方法実験装置および方法 

2.1 供試ノズル供試ノズル供試ノズル供試ノズル 図 2 に矩形極超音速ノズル（ベースライ

ンノズル）縮小模型概略を示す．ノズル縮小模型は，カウ

ル，ランプ，側壁から構成されている．実機 PCTJ エンジ

ンのノズルスロート上流からランプ下流端までの形状が再

現されている．PCTJエンジンのノズルは可変スロート機構

を設けているが，ノズル縮小模型では，ノズルスロートの

断面積は固定であり，スロート形状は離陸時の形状（スロ

ート全開）となっている．ノズルスロートの寸法は幅 W = 20 

mm ，ノズルスロート高さ H = 2.8 mm である．計測座標の

原点はカウル下流端中央であり，流れ方向を x 軸，鉛直下

向き方向を y 軸，スパン方向を z 軸とする．ランプ下流端

は x 軸に対し 6.2 deg の傾きを有する. 

図 3 に矩形エジェクタノズル縮小模型概略を示す．上述

のように，エジェクタとは主噴流のエントレインメントに

より 2 次流を引き込むデバイスである．主噴流と 2 次流の

混合により主噴流の流速を低下させ，2 次流の導入により

質量流量を増大させる． 

ここで，エンジン総推力�は質量流量��と噴流の排気流速

�の積で与えられる． 

�		 = 			�� 		× 		�               (1) 

This document is provided by JAXA.
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効果的であることは，過去のスリット噴射による騒音低減

本研究では，ノズルスロート

，主噴流と混

は，

理想である．

実験に供

つはリン青銅板で製作したシュラウド

である．これにより

ノズルスパン方向からの周囲大気のエントレインメントを

次流にのみ分配されるように

次流合流

部を波型加工したものである．ミキサを用いない場合は，

 

これ

混合が促進する
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帯域についても強いピークをもったスペクトルが確認でき

る．これは渦と衝撃波セル構造の干渉によって生じた
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