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斜め平板と超音速ジェット干渉に起因した空力騒音の解析 
Acoustic Radiation from a Supersonic Jet Impinging on an Inclined Plate 
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Mechanism of acoustics radiated from a M=1.8 ideally-expanded jet impinging on a flat plate inclined with 45 deg is 
investigated. In addition to the well-known free-jet noise sources such as the Mach wave and the fine-scale turbulence 
mixing noise, additional two noise sources are found; 1) interaction between the plate shock and the vortex of the shear 
layer, 2) another Mach wave radiated from the jet flowing along the inclined plate. The former is similar to the 
shock-associated noise, and the OASPL plot at far-filed shows omni-directional feature. The latter is the largest noise 
source with the lowest frequency. Numerical result is validated by the present experiment. Depending on the 
microphone location, prediction accuracy of the present CFD is satisfactory.  
 

 

１．緒言 
ロケットエンジンの推力は非常に大きいため，その排気プルー
ムから強烈な音波が発生する．例えば固体ブースタ4基を搭載し
たH-IIAロケットの推力は800tonであり，排気プルームは約107W
の音響パワ(190dB)を有する試算となる．リフトオフ時はこの強烈
な音波が射場と干渉してロケット先端のフェアリングに到達し，
搭載した人工衛星を加振する．打上げ時の音響振動レベルは規定
予め規定されており，搭載する人工衛星は規定値の振動レベルが
負荷されても耐えるように設計しそして音響環境試験を実施して
検証する．そのため，ロケットの設計開発時にはこの振動レベル
を事前に予測すること，適切な減音対策を講じることの2点が求
められる．  
ロケットの打ち上時音響環境は国内外を問わず 1970 年代に開
発された半経験則である NASA SP-8072(1)を用いて予測されてき
たが，騒音発生機構が必ずしも明確でないためサブスケールモデ
ル試験との合わせこみが必要である上，適切な減音対策を講じる
こともできなかった．そこで JAXA/JEDIセンターではH-IIAロケ
ットやM-Vロケットを対象にCFDを用いて打ち上時の音響解析
を実施し(2),(3)，フリージェットから生じるマッハ波の影響や火炎
偏向板との干渉によって生じる音響波の発生について議論してき
た．M-Vロケットにおいて火炎偏向板との干渉によって生じる騒
音に関してこれまでに実施してきた解析事例を簡単に紹介する．
Figure 1(a)より超音速の排気プルームが火炎偏向板と干渉するこ
とによってプレート衝撃波が生じていること，お椀形状をした火
炎偏向板に沿ってプルームが流れ，火炎偏向板のエッジで吹きあ
げられていることが分かる．騒音発生源として考えうるプルーム
の不安定性は 1)火炎偏向板と衝突する前のフリージェット部，2)
お椀形状をした火炎偏向板内部，3)火炎偏向板エッジ部の吹上げ
部，の 3つである．一方，OASPL分布(Fig. 1(b))と比較すると，
上記のうち火炎偏向板内部のジェット不安定性とエッジ部の吹上
げに対応して機体へと向かう音圧の高い領域が観察される．M-V
の例のように火炎偏向板との干渉によって空力騒音は発生しリフ
トオフ直後の比較的低高度の音響環境を支配する要因となる(4)わ
けだが，実機の火炎偏向板形状は必ずしも単純な形状をしている
わけではなく，複数の音源が複雑に干渉しており切り分けが難し
い．更に，実フライトでのマイクロフォン計測ではバックグラウ
ンドノイズの影響が大きかったり十分なデータ長を稼げなかった

りと信頼性が必ずしも十分であるわけではない．実験室レベルの
より単純化した形状で基礎的な研究を実施する必要がある． 

 

(a) Mach number plot. 

 

(b) OASPL distribution. 

Fig. 1 Study on the M-V solid rocket. 
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施した．LES/RANSハイブリッド法はDESに代表される1方程式
型のSGSモデルを用いるものやSmagorinskyモデルとRANSモデ
ルの解とをブレンディング関数を用いて足し合わせるものなどが
ある(11)．ジェット騒音の計算では Smagorinsky モデルを用いたも
のが一般的であり1方程式型のSGSモデルを用いた例が非常に少
ないことから，本研究ではブレンディング関数を用いたハイブリ
ッド法を採用した．なお，RANSモデルにはSpalart-Allmarasモデ
ルを用いた．壁境界層のCFL値が厳しいため時間積分法はMFGS

陰解法を採用し，3点後退差分と 4回のニュートン反復を行うこ
とで 2 次精度を維持している．なお，時間刻み幅は LES 領域で
CFL値が1以下になるようにしている．フリージェット，衝突ジ
ェットいずれも対流項は6次精度のCompact法を採用し，10次精
度のローパスフィルタ(12)を用いて数値振動を抑えた．なお，フィ
ルター係数は0.48である．超音速ジェットではちょっとしたせん
断層の渦運動に起因して発生した圧縮波が集積して形成される衝
撃波や，また斜め平板との衝突によってプレート衝撃波が発生す
る．そのためVisbalとGaitondeらの方法(13)を用いて衝撃波部分の
みを抽出しRoeスキームに置き換えた．Roeスキームに置き換え
られた場所は Fig.2 に示した黒色の部分である．プレート衝撃波
部分のみではなくジェットせん断層もRoeスキームに置き換わっ
ており改善の余地があることが分かる．なお，粘性項は2次精度
中心差分法を用いている．また遠方場への音響波の伝播は FW-H
法を用いた． 
 格子のトポロジーをFig.3に示す．Figure 3(a)に示した格子点数
はフリージェットで 3,600万点，Fig.3(b)に示した衝突ジェットで
2,100万点である．いずれも赤枠で囲まれた領域が格子を密に集め
た計算領域であり，外部には100D～300D程度のバッファ領域を
設けている．ノズル壁面の最小格子間隔は0.01であり，ノズル壁
面境界層までは解像できていない．また今回はジェットせん断層
に特に擾乱は導入していなかった．FW-H法の積分面はFig.3の赤
枠で示した部分である． 
 数値計算は JAXA 所有のスーパコンピュータ(富士通 FX1)の
64CPUを用いて1週間程度を要した．物理時間で5.6 msecほど計
算しており，FFT で 10 周期ほど平均化が必要だと考えると
1.8kHz(St=0.07)程度までは十分なデータ長を確保できている． 
 
５．フリージェット検証 
フリージェットを対象に本解析手法の検証を実施した．Figure 4
はX方向の平均流速分布であり，ノズル出口流速(Uj)で無次元化
している．ノズル出口からバレル衝撃波構造が確認されるが，実
験で取得したシュリーレン写真との比較からも同一の衝撃波パタ
ーンが観察されている．Figure 5ではジェットの渦構造をQ値で
示す．Q値は流れ方向の渦度で面塗りしており，渦度の正負はそ
れぞれ白・黒色で示す．第4章で述べたようにノズル入口部に特
に擾乱は導入していないわけだが，X/D=1.0 付近から縦渦が発生
してボルテックスリングと絡み合い細かい渦を形成していく様子
が確認できる．高亜音速ジェットの解析では擾乱を導入しなけれ
ば軸対称のボルテックスリングができ，このボルテックスリング
が崩壊するときに非物理的な強い音波が発生する．そのボルテッ
クスリングを壊す役割を擾乱が受け持っているわけであるが(14)，
超音速ジェットでは Fig.5 に示すようによりボルテックスリング
の周波数が高いため周方向の不安定性に弱く，すぐに縦渦が発生
してより微細な渦に崩れていくため擾乱を特に導入する必要はな
かった．断面の静圧分布より上流側では微細な乱流渦から発生す
る乱流混合騒音が発生しており，ジェット軸に対して平行方向と
上流方向に指向性を持つ周波数の高い音波が伝播している．一方，
ジェット下流では波同士の間隔が広く下流方向へ強い指向性を持
つマッハ波が発生している様子が分かる．ジェット軸方向の時間
平均マッハ数分布をFig. 6では比較している．ここでは本実験，
Panda and Seasholtz(15)の実験とCFDの3つ結果を載せいている．
実験結果はいずれもX/D=8.0付近からジェットが崩れ始めている
が，CFD結果はX/D=7.0付近と若干早い．今回用いた格子サイズ
で解像できる渦のスケールが大きいため，逆カスケーディング過
程におけるせん断層の成長が早くなり，結果としてポテンシャル
コア位置が実験値よりも短くなったと考えられる．今後はさらに 

 

Fig. 5 Iso-surface of Q-invariant colored by streamwise vorticity (white 
for positive values and black for negavie values). Static-pressure on the 
XY and ZX-planes are indicated. Density is overlapped by volume 
rendering. 

Fig. 6 Time-averaged Mach number at the jet axis. 

Fig. 7 Comparison of OASPL distribution at far-field. 
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音の特徴を表している．確かにフリージェット部から生じた広帯
域の乱流騒音が斜め平板上で反射する影響も考えられるが，
Fig.15で示した衝撃波/渦干渉が主要な騒音源の1つであることを
示している．一方，150度<θ<210度の領域は40D位置のOASPL
値で見て 3dBほど低くなっているが，Fig.16(c)に示した各領域の
代表的な狭帯域SPL分布をみる限りスペクトルの形に大きな違い
は見られないため，ノズル自体の影響が現れたためだと考えられ
る．次に Fig. 17(a)ではノズル中心を通る ZX面におけるOASPL
分布を示す．Figure 17(b)は40DにおけるOASPLの1次元分布で
あり，この分布の形から大きく 4つの領域(C～F)に分割できる．
それぞれの境界はFig.17(b)の点線で示したように100度，135度，
180度にあり，C～F領域は Fig.17(a)に示した通りである．Figure 
17(c)では各領域の典型的な狭帯域 SPL 分布を示す．これより A

領域は75度にピークがあることが分かる．75度は45度の傾斜角
を持つ斜め平板から見て30度であり，ちょうどFig.7で確認され
るフリージェットのマッハ波の指向性と一致するため，平板上面
を流れるジェットから発生するマッハ波であると考えられる．一
方，Dの領域の狭帯域SPLはSt=0.8あたりにピークがあり，St=0.4
あたりにピークがあるCに比べて高周波側にピークがずれている．
Figures 16, 17のA, C, Dを比較するとSt>1ではスペクトルが一致
していることから，St>1の領域はプレート衝撃波とせん断層渦と
の干渉に起因した衝撃波関連騒音であると考えられ，領域Ｃの
St<1 は斜め平板を流れるジェットから生じるマッハ波であると
考えられる．ただしこれまでの議論では斜め平板の反射の影響が
不明確であり，今後さらに詳細な議論が必要である． 

 
   

(a) OASPL distribution. 

 
(b) Plot of OASPL at R=40D. 

(c) Narrowband SPLs at R=40D. 
Fig. 16 Acoustic field at XY plane. 

 
(a) OASPL distribution. 

(b) Plot of OASPL at R=40D. 
Z

(c) Narrowband SPLs at R=40D. 
Fig. 17 Acoustic field at ZX plane. 
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７．まとめ 
ロケットの火炎偏向板を模擬した傾斜角 45 度の斜め平板に出
口マッハ数 1.8の適正膨張ジェットが干渉することによって生じ
る騒音発生機構について，数値計算と実験から解析を実施した．
まず数値計算手法の検証のためフリージェットに関して計算を実
施した．その結果，定性的には微細な乱流渦から発生する乱流混
合騒音や下流方向に強い指向性を持つマッハ波を捉えることがで
きた．また定量的には本実験の測定結果と過去の実験結果と比較
し，OASPL値で3 dB程度の予測精度が得られた．  
次に衝突ジェットについて調べた．定性的には実験で得られた
シュリーレン画像に対応するプレート衝撃波などが捉えられた．
また音響発生機構として，1) フリージェット部の微細な乱流渦か
ら生じる乱流混合騒音，2)フリージェット部と斜め平板上の 2か
所から生じるマッハ波, 3) せん断層の渦とプレート衝撃波の干渉
によって生じる衝撃波関連騒音に似た騒音源，の3つが主要なも
のであるということが分った．また遠方場におけるスペクトルを
調べたところ，衝撃波関連騒音に似た全方向指向性を持つスペク
トルが得られた．更に斜め平板に沿って下流側の計測点では低周
にピークを持つマッハ波が観察された．限られたマイクロフォン
位置では実験と数値計算結果は定量的によい一致が得られたが，
必ずしも比較した全点でよい一致が得られているわけではない．
また発生した音波が斜め平板を反射して伝播することも考えられ
るが，本研究では反射の影響については必ずしも明確にすること
はできなかった．数値計算では格子収束性について，実験では誤
差要因の同定など詰めていく予定である．さらに，数値計算と実
験の双方から騒音源と計測される音のスペクトルの関係を詳細に
調べる予定である． 
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