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1．緒言 

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）

が研究開発中である．図 1に HST外観を示す．また，図 2に PCTJエンジン（1-12）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意欲的なエンジンである．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，離陸時においてもジェット速度は 1100 m/s 以上となる．Lighthillの音

響アナロジー（13）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

エンジンは離陸時において，非常に強いジェット騒音を放射すると予想される． 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 1 HST外観 

 

 

 

 

 

 

 

図 2 PCTJエンジン概略 
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図 3に航空機騒音計測地点を示す．図 3には滑走路，飛行経路ならびに騒音計測地点が描かれている．航空機の騒音は離

陸（flyover），側方（sideline），着陸（approach）の 3地点で計測される．これらの騒音計測地点は国際民間航空機関（ICAO）

により定められている．航空機騒音の評価には，EPNL（Effective Perceived Noise Level）が用いられる．EPNLは人間の聴覚

に対する航空機騒音の聞こえ方と，1 回の離着陸騒音への曝露時間を考慮した騒音レベルである．ここで，騒音基準は人間

の感覚に基づくことに注意されたい．人間の可聴域は 20 Hz から 20 kHzであり，2 kHz から 5 kHzの周波数域において最も

感度が高い．このため，騒音の周波数によって人間の聴覚に対する騒音の聞こえ方が変化する．人間の聴覚感度が高い周波

数の騒音は，より一層うるさく聞こえる．反対に，人間の可聴域より著しく周波数の低い騒音ならびに周波数の高い騒音は，

人間には聞こえない．また，ジェット騒音の周波数域はジェットエンジンのノズルスロート寸法により異なる．ノズルスロ

ート寸法が大きいほど低周波数のジェット騒音が発生し，ノズルスロート寸法が小さいほど高周波数のジェット騒音が発生

する．このため，ノズルスロート寸法を変化させることにより，ジェット騒音の周波数域を人間の可聴域から遠ざけること

で，EPNL を低減させることができる．このノズルスロート寸法最適化による騒音低減法を，研究開発段階の PCTJ エンジ

ンに用いることで，離陸時における実機騒音を低減できると考えられる． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 3 航空機騒音計測地点 

 

図 4にミキサーエジェクターノズルを示す．ジェット騒音低減に最も有効な方法は，ジェット速度低減であるが，ジェッ

ト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ターボファン／ターボジェットエンジンへの適用に

は限界がある．Lordら（14）は，超音速エンジンに対するミキサーエジェクターノズル適用を提案している．ミキサーエジェ

クターノズルは，エジェクター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ー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ジェット速度は低減する．これにより推力低下

を抑えつつ，ジェット騒音を低減する． 

大石ら（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，ミキサーエジェクター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ー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，ジェット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ードアを閉じ，さらにライナーがラバルノ

ズルに変形することで，ジェット速度は超音速に達する．LES解析によるミキサー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（17）．これにより，ジェット

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．  

騒音低減デバイスを用いた騒音低減法に，ノズルスロート寸法最適化による騒音低減法を併用することで，実機 HST の
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離陸騒音をより低減できると考えられる．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，本稿では様々なノズルスロー

ト寸法の PCTJエンジンについて実機騒音を推算することで，EPNL低減に最適なノズルスロート寸法を調査・検討する． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4 ミキサーエジェクターノズル 

 

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）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ことは困難を伴う．このため，矩形極超音速ノズル縮小模型を製作し，実験に供することとし

た． 

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（13）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，排気速度増大と予冷器の作動のため，離陸時からアフターバーナを使用する．このため，

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

器を備えた大掛かりな設備の導入が必要となる．これは，時間や労力の面から困難である．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（12, 20-23）を採用する．円形ノズルから噴出する空気／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(20-22)．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．また矩形極超音速ノズルにおいても，ヘリウムジェットを用いる

ことで，実機で想定されている高温・高速ジェットの音響場を 2 dBから 3 dB以内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，様々な放射角度の騒音データを効率的に取得することがで

きる． 

本研究では，ノズル縮小模型から噴出するヘリウム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

し，騒音計測を行う．得られた騒音データに，ノズルスロート寸法の補正，計測距離の補正，エンジン数の補正，大気の体

積粘性による減衰の補正を行うことで，実機 HST の騒音放射特性を推算する．さらに時々刻々と変化する航空機の姿勢な

らびに観測地点までの距離，騒音の曝露時間を考慮することで，空港における実機 HST の離陸騒音を推算する．この騒音

推算を様々なノズルスロート寸法について行い，EPNL低減に最適なノズルスロート寸法を調査，検討する． 
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2．実験装置及び方法 

2-1．実験装置 

図 5に無響箱概略を示す．ボンベから供給されたヘリウムは，レギュレータにより調圧され，気体加熱用ヒーターにより

加熱される．その後，ヘリウムはハニカムストレーナーを有するチャンバーに流入し整流され，ノズル縮小模型に流入する．

ノズル縮小模型に流入したヘリウムは，ノズルスロートを通過し超音速まで加速する．ノズル縮小模型の周囲には騒音計測

用マイクロフォンが設置される．また，ノズル縮小模型及び騒音計測用マイクロフォンは無響箱内部に設置される． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5 無響箱概略 

 

図 6に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．また，ランプ下流端は x軸に対し

6.2degの傾きを有する． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 6 ノズル縮小模型概略 
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騒音計測には 1/8 インチマイクロフォン（B & K，4138）を使用した．また，マイクロフォンはプロテクショングリッド

を外した状態で使用される．マイクロフォンの周波数特性の限界から，有効なデータの周波数上限を 140 kHz とした．騒音

計測距離は原点から 0.5 mである．上流からの角度 θ inletを計測角度とし，θ inlet ＝ 70 ~ 160 degの範囲で騒音計測を行っ

た．ジェット騒音の音圧は，マイクロフォンによって電圧に変換され，コンディショニングアンプ（B & K，2690）により

増幅される．電圧はデジタル・オシロスコープ（LeCroy，64Xi-A），（TELEDYNE LECROY，HDO4034）に送られ，A/D 変

換され記録される．デジタル・オシロスコープのサンプリング周波数は 500 kHz，1 回に取り込むデータ長は 100,000 点で

ある．ナイキストの折り返し周波数から 250 kHzまでが有効なデータとなる．計測した音圧データに対し 8,192点ごとに高

速フーリエ変換（FFT）を行う． 

 

2-2．実験条件 

2-2-1．ジェット条件 

表 1にジェット条件を示す．実機 PCTJエンジンのジェット条件（実機想定値）と，ノズル縮小模型（音響場模擬値）の

ジェット条件を示す．実機 PCTJ エンジンのジェット条件は，ジェット全温 2073 K，ジェットマッハ数 1.33，ジェット速

度 1112 m/s，燃料は水素，当量比 0.831，作動流体は燃焼ガスである．ノズル縮小模型のジェット条件は，ジェット全温

321 K，ジェットマッハ数 1.33，ジェット速度 1112 m/s，作動流体はヘリウムである．PCTJエンジンとノズル縮小模型の

ジェット条件において，ジェット速度およびジェットマッハ数を一致させることで音響場模擬が可能となる（12, 20-23）． 

 

表 1 ジェット条件 

 ノズル

圧力比 

ジェット全温 

K 

ジェットマッハ数 ジェット速度 

m/s 

燃料 当量比 作動流体 

PCTJ 

エンジン 

（実機想定値） 

2.85 2073 1.33 1112 水素 0.831 燃焼ガス 

ノズル 

縮小模型 

（音響場模擬値） 

3.17 321 1.33 1112 

  

ヘリウム 

 

2-2-2．騒音推算条件 

表 2にエンジン数およびノズルスロート寸法を示す．実機騒音推算における HSTのエンジン数および PCTJエンジンのノ

ズルスロート寸法の条件を示す．ノズルスロート寸法が変化するとジェット騒音の周波数が変化し，人間の聴覚への聞こえ

方が変化する．つまり，ノズルスロート寸法が変化することで騒音の値が変化する．本研究では 5種類のエンジン数，およ

び 5 種類のノズルスロート寸法を仮定し，実機 HST の騒音推算を行い，推算結果を比較する．また，ノズルスロート総断

面積が一定となるようエンジン数とノズルスロート寸法を変化させた．その際，各条件におけるノズルスロートのアスペク

ト比を 7.14とし，ノズルスロート形状が相似となるようにエンジン数およびノズルスロート寸法を設定した． 
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表 2 エンジン数およびノズルスロート寸法 

エンジン数 n ノズルスロート寸法 H×W mm アスペクト比 

1 965×6893  

 

7.14 

2 683×4879 

4 483×3450 

8 341×2436 

16 241×1721 

 

 

図 7に HST離陸飛行経路を示す．横軸は進行方向への水平移動距離，縦軸は飛行高度である．X = 0 m地点にてブレーキ

リリースを行う．その後，滑走し X = 2000 m付近にてローテーションする．X = 6500 m地点に flyover 地点が存在する．推

力カットバックは考慮しない．本研究では，flyover 地点における離陸騒音を推算する． 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 7 HST離陸飛行経路 

表 3に ICAO が定める標準大気条件を示す．本研究では，表 3に示す大気条件を用いて，実機騒音計測距離におけるジェ

ット騒音の大気減衰補正を行う． 

 

表 3 ICAO が定める標準大気条件 

大気圧 hPa 大気全温 K 大気相対湿度 % 風速 m/s 

1013.25 298 70 0 

 

図 8にノズル設置方向を示す．実機騒音を推算する際のノズル設置方向は，カウル下向き，ランプ下向き，側壁下向きの

3 種類である．矩形極超音速ノズルは軸対称ノズルではないため，計測する方向により騒音の大きさや放射角度特性が異な

る．ノズル設置方向により騒音推算結果が変化すると考えられる．そのため，本研究では 3種類のノズル設置方向での騒音

推算を行い，推算結果を比較する． 

 

 

 

a）カウル下向き        b）ランプ下向き       c）側壁下向き 

 

図 8 ノズル設置方向 
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2-3．騒音推算方法 

2-3-1．Sound pressure level 

ジェット騒音を評価するにあたり，まず Sound Pressure Level（SPL）を用いる．SPLは以下の式で表わされる． 

                 
   

    
                        （1） 

ここで，SPL measは計測された SPL，P eは測定されたジェット騒音の実効音圧である．P erは人間の最小可聴音圧であり，P er 

= 2×10-5 Paである． 

ノズル縮小模型を用いた騒音計測結果から実機騒音の SPLを算出するためには，ノズルスロート寸法の補正ならびに騒音

計測距離の補正，エンジン数の補正，大気の体積粘性による減衰の補正を行う必要がある．実機騒音の SPLは以下の式を用

いて算出される． 

                              
      

           
          

      

           
  

                                                                 （2） 

ここで ， Aはノズルスロート断面積，nは実機 HSTのエンジン数，Rは計測距離，［AA］は大気の体積粘性による減衰量

を示す．大気の体積粘性による減衰は，騒音の周波数が高い程，減衰量が増加する．大気の体積粘性による減衰量の計算に

は Shieldと Bassら（24）の計算を用いた．添え字の small は縮小模型ノズルを用いた音響場模擬実験における値を示す．添え

字の full scaleは実機 HSTの騒音計測における値を示す． 

ジェット騒音の周波数はノズルスロート寸法により変化する．ノズル縮小模型を用いた実験において，計測されるジェッ

ト騒音は実機騒音より周波数が高い．そのため実機騒音を推算するには，実機騒音の周波数を算出する必要がある．実機騒

音の周波数は，以下の式で算出される． 

            
      

 
           
      

 

 
 

                          （3） 

ここで fsmallはノズル縮小模型のジェット騒音の周波数を示す． 
           

      
 

 

 
 は実機 PCTJ エンジンとノズル縮小模型のノズル

スロート寸法の比を示す． 

また，SPLを積分することで Overall Sound Pressure Level（OASPL）が求められる．本研究では OASPLの積分周波数の上

限を 140 kHz とした． 

 

2-3-2．Perceived noise level 

人間の可聴域は 20 Hzから 20 kHzである．特に 2 kHzから 5 kHzの周波数域に対して聴覚の感度が高い．騒音の評価を行

う場合，人間の感覚で評価することが必要である．人間の感覚による騒音の強さは Perceived Noise Level（PNL）（25）で表わ

される．PNLの算出手順を以下に示す． 

図 9に Noisiness等高線を示す．縦軸は 1/3オクターブバンド SPL，横軸は周波数 f を示し，曲線は Noisiness等高線を示

す．Noisinessは騒音のやかましさを表わす物理量であり，人間の聴覚感度に基づく．中心周波数 1 kHzのオクターブバンド

SPLが 40 dBの場合，Noisiness を 1 noyとする．ジェット騒音の 1/3オクターブバンド SPLを取得し，図 9のグラフから騒

音のやかましさを表わす Noisiness を求める．図 9の曲線から i 番目の 1/3オクターブバンドに対する Noisiness N (i)を求め

る．次に全周波数域での Noisiness N tを以下の式から求める． 

                      
 
                             （4） 

ここで，N mは N (i)の最大値を示す．N tを用いて以下の式から PNLを計算する． 

                                                （5） 
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図 9  Noisiness等高線 

 

2-3-3．Effective perceived noise level 

人間は騒音を聞いている時間が長い程うるさく感じるため，航空機騒音のような単発騒音が発生する場合では，騒音への

曝露時間と人間の聴覚感度を考慮した評価が必要となる．曝露時間と人間の聴覚感度を考慮した騒音の強さは Effective 

Perceived Noise Level（EPNL）（25）で表わされる．EPNLは，時々刻々と変化する PNLの最大値から-10 dB 以内の PNLを 0.5 

秒毎にエネルギー積分することで求められる．EPNLは以下の式から算出される． 

                
      

    
                            （6） 
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3．結果および考察 

3-1．ノズル縮小模型の騒音放射特性 

図 10にノズル縮小模型の OASPL分布を示す．計測距離は 0.5 mである．表 1で示すように，ジェット速度およびジェッ

トマッハ数は実機 PCTJ エンジンと一致させており，実機 PCTJ エンジンの音響場が模擬されている．ただし，ノズルスロ

ート寸法の補正，エンジン数の補正は行っていない．OASPLの積分周波数は 140kHzまでとした．なお，グラフのスケール

は全て同じである．図 10 a）に注目すると OASPLのピーク角度はランプ方向では 115 deg，カウル方向では 130 deg とな

る．矩形極超音速ノズルのランプは 6.2degの傾きを有する．このためジェットがランプ側に傾き(10, 11)，OASPLのピーク角

度もランプ側に傾くと考えられる．また，カウル方向とランプ方向の OASPLのピーク値を比較するとおおよそ同じである．

側壁方向のピーク OASPLはカウル方向，ランプ方向よりおよそ 6 dB低い値である． 矩形極超音速ノズルのノズルスロー

トはアスペクト比 7.14の扁平な形状を有しており，側壁方向への音響放射は比較的小さくなったと考えられる． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

                                    b）側壁方向 

 

 

 

 

 

 

 

a）ランプおよびカウル方向 

図 10 ノズル縮小模型の OASPL分布 

 

図 11 にノズル縮小模型の騒音スペクトルを示す．計測方向はランプ方向，カウル方向，側壁方向の 3 方向である．横軸

は 1/3 オクターブバンド中心周波数，縦軸は大気の体積粘性による減衰の補正を行った SPL である．また，図 11 の各グラ

フは，θinlet = 90 deg の騒音スペクトルと図 10に示した OASPL分布のピーク角度での騒音スペクトルを示している．計測

距離は 0.5 ｍである．マイクロフォンの周波数特性により 140 kHz より高い周波数の騒音は計測できない．そのため，相似

スペクトル（26-29）を用いて 140 kHz より高周波数の成分を外挿した．外挿した値を含むデータは白抜きのプロットで表示す
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る．なお，グラフのスケールは全て同じである．このノズル縮小模型の騒音スペクトルにノズルスロート寸法の補正，計測

距離の補正，エンジン数の補正，大気の体積粘性による減衰の補正，周波数の補正を行うことで実機騒音スペクトルが算出

される． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 11 ノズル縮小模型の騒音スペクトル 

 

3-2．実機 HSTの騒音放射特性 

図 12 に実機 HST の騒音スペクトルを示す．横軸は実機寸法に補正した 1/3 オクターブバンド中心周波数，縦軸はノズル

スロート寸法の補正，計測距離の補正，エンジン数の補正，大気の体積粘性による減衰の補正を行った SPLである．計測方

向はランプ方向，カウル方向，側壁方向の 3方向である．ノズルスロート高さ Hは，241 mm，483 mm，965 mmである． 計

測距離は計測角度ごとに異なり，flyover 地点から機体までの距離となっている．図 11 と同様に騒音スペクトルの高周波成

分を外挿しており，外挿した値を含むデータは白抜きのプロットで表示する．なお，グラフのスケールは全て同じである． 

人間の可聴域は 20 Hzから 20 kHzであり，2 kHzから 5 kHz において最も感度が高い．ノズルスロート高さ Hが増大する

に伴い，騒音スペクトルは低周波数側にシフトし，人間の聴覚感度が高い周波数域からジェット騒音の周波数域が遠ざかっ

ていくことが分かる．また，図 12 の各騒音スペクトルの高周波側においてスペクトルの形状が一致していない．これは大

気の体積粘性による減衰により，高周波数側の SPLが減少したためである．この実機騒音スペクトルに，時々刻々と変化す

る航空機の姿勢ならびに人間の聴覚感度の補正を行うことで，実機 HSTの PNL時間変化を算出する． 
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図 12 実機 HSTの騒音スペクトル 

 

3-3．実機 HSTの PNL時間変化 

図 13 に実機 HST の PNL 時間変化を示す．横軸はブレーキリリース後の経過時間，縦軸は flyover 地点での PNL である．

ノズル設置方向はランプ下向き，カウル下向き，側壁下向きである．ノズルスロート高さ H は，241 mm，341 mm，483 mm，

683 mm，965 mmである．なお，グラフのスケールは全て同じである．HSTの接近に伴い PNLは増大し，HSTが頭上を通

過した後，PNLは減少する．この 1回の離陸イベントで曝露される騒音の内，PNL最大値から-10 dB以内の PNLを 0.5 秒

毎にエネルギー積分したものが EPNLである．図 13に示すグラフでは，PNL最大値から-10 dB以内の値を実線で表示し，

その他の値は破線で表示する． 

図 13よりノズルスロート高さ Hの増大に伴い PNLの最大値が減少していることが分かる．これは，ノズルスロート高さ

H が増大することで，人間の聴覚感度の高い周波数域から，実機騒音の周波数域が遠ざかるためである．ただし，ノズルス

ロート総断面積は一定のため OASPLは一定であることに注意されたい．ノズル設置方向により PNL時間変化のグラフ形状

および PNL 最大値を与える時間が異なる．これは図 10 に示すように，OASPL の最大値を与える放射角度がカウル方向，

ランプ方向，側壁方向で異なるためである．また，ノズル設置方向がランプ下向き，カウル下向きの場合，PNL最大値はお

よそ同じ値である．これは図 10において，ランプ方向，カウル方向の OASPL最大値がおよそ同じであるためと考えられる．

一方，側壁下向きの場合は，他のノズル設置方向より PNL最大値がおよそ 5 dBから 6 dB低い値となっている．図 10より，
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側壁方向の OASPL最大値はカウル方向，ランプ方向よりおよそ 6 dB低いため，PNL最大値も同様に低くなったと考えられ

る． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 13 実機 HSTの PNL時間変化 

 

3-4．実機 HSTの離陸騒音 

図 14に flyover 地点における EPNLを示す．横軸はノズルスロート高さ H，縦軸は flyover 地点での EPNLである．ノズル

設置方向はランプ下向き，カウル下向き，側壁下向きである．ノズルスロート高さが 965 mmの場合に EPNLは最小である．

図 14 よりノズルスロート高さ H が増大するに従い，EPNL は減少することが分かる．これは，ノズルスロート高さ H の増

大による実機騒音の周波数低下によって，PNL が減少したためである．ただし，ノズルスロート総断面積は一定のため

OASPL は一定であることに注意されたい．ノズルスロート高さ H をより増大することで更に EPNL を減少させることがで

きると考えられる．ノズル設置方向がカウル下向き，ランプ下向きの場合，EPNLはおよそ同じ値となっている．図 13より，

カウル下向き，ランプ下向きにおける PNL 最大値はおよそ同じ値であり，PNL 時間変化のグラフ形状は異なるが，グラフ

実線部分のエネルギー積分値はおよそ同じ値となる．このため，カウル下向き，ランプ下向きにおいて EPNLはおよそ同じ

値になったと考えられる．また，ノズル設置方向が側壁下向きの場合，他のノズル設置方向と比較して EPNLがおよそ 5 dB

低い．これは，図 13より側壁下向きの場合，PNL最大値が他のノズル設置方向よりおよそ 5 dBから 6 dB低いため，グラ

フ実線部分のエネルギー積分値が小さくなったことが原因と考えられる． 
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図 14 Flyover 地点における EPNL 

 

4．結言 

本研究ではノズル縮小模型から噴出するヘリウム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し

騒音計測を行った．騒音計測結果より，flyover 地点における実機 HST の PNL，EPNL を推算した．また，実機騒音推算を

行うにあたり，3種類のノズル設置方向，5種類のエンジン数，および 5種類のノズルスロート寸法を仮定し，実機 HSTの

PNL，EPNL を推算した．この際，ノズル総断面積は一定，すなわち推力は一定とした．騒音推算の結果から，EPNL が最

小値となる推算条件は，ノズル設置方向は側壁下向き，ノズルスロート高さ H = 965 mmである．さらに，ノズル設置方向

により PNL，EPNLは変化し，ノズル設置方向が側壁下向きの場合において，他のノズル設置方向より PNL，EPNLがおよ

そ 5 dB低い値となる．また，ノズルスロート高さ Hの増大によって，人間の聴覚感度の高い周波数域から，実機騒音の周

波数域が遠ざかる．このため，ノズルスロート高さ H の増大に伴い，実機 HST の PNL，EPNL は減少する．ノズルスロー

ト高さ H = 241 mmの条件とノズルスロート高さ H = 965 mm の条件における EPNLを比較すると，その差はおよそ 4 dBで

ある．本研究ではノズルスロート総断面積一定の条件もと推算しており，OASPL は一定である．よってノズルスロート高

さ Hの増大により，OASPLは変化せず PNL，EPNLだけが減少する．  
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