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超音速ジェットスクリーチについて
On Supersonic Jet Screech
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1 はじめに

ノズルから噴出される超音速ジェットは適正膨
張でない限り衝撃波と膨張波が交番して現れる，
いわゆるショックセル構造を伴っている．一方，
ジェットと周囲空気の間には速度剪断層が発達
し，この剪断層とジェットのショックセル構造が
干渉して発生する純音がスクリーチであり，A.

Powellにより見出された 1）．スクリーチは空力
音としてその発生機構が興味深いばかりでなく，
その発生音圧レベルが極めて高くノズル等近隣構
造物の音響疲労破壊を招くため，その抑止，低減
が実際問題として重要である．

Powellはスクリーチの発生機構として，4つの
要素を挙げた．（1）ジェットと周囲空気との間に
生じる速度剪断層の発達，（2）発達した渦層また
は巻き上がった渦とショックセル構造との干渉に
よる音波の発生，（3）音波の周囲空気中上流伝播，
（4）音波によるノズルリップでの速度剪断層の発
達助長，である．これは丁度エッジトーンと同じ
ように上流伝播音波が帰還擾乱となって全体と
してフィードバック機構を構成している．Powell

の発生機構の説明は多くの研究者に支持されてい
るが，（2）の渦とショックセルとの干渉の具体像
や，（4）の音波が及ぼす剪断層への影響の中身，即
ち速度剪断層の受容性の具体像について明確にさ
れているとは言い難い．スクリーチについては，
周波数，音圧，指向性，モードといった現象の諸
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様相や，ノズル形状，ノズルリップ厚さ，ジェッ
トマッハ数，ジェット全温等現象に影響を及ぼす
諸因子，さらにツインジェットを始め多重ジェッ
トの効果，スクリーチ抑止の方法，といった具合
に，現象に対して極めて多くの切口がある．スク
リーチに関する研究論文は数多く 1–7），レビュー
もなされているので 8–12），一般的な解説はそれ
らに委ねることとし，ここでは筆者らが行って来
た実験や数値解析に基づき得られた知見を中心に
述べることにする 13–16）．

2 実験装置と計測方法

筆者らは図 1に示すように高さ 7mm，幅 72mm

の矩形ノズルの幅方向両側に高さ 290 mm，長さ
300 mmの側壁を取付けて実験を行った．ジェッ
トのアスペクト比は 10以上あるが，側壁によっ
てジェット側方を経由しての上下の干渉を防げば
ジェットの 2次元性が高められると考えた．事
実，単なる矩形ノズルの場合は，発生するスク
リーチのモードは上下に波打つ非対称モードが一

図 1 実験装置と圧力計測用トラバース機構
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図 2 信号強化型シュリーレン撮像法

般的であるが，側壁を取付けることで対称モード
が現れた．一方，側壁間に定在波が発生し易いこ
とも事実で，2次元モードと主張するにはスパン
方向の一様性の確認が欠かせない．
計測は両側壁をガラス壁としたシュリーレン

撮像と，圧力変換器を埋込んだ側壁による圧力計
測，マイクロホンによる指向性等音場計測を行っ
た．シュリーレン撮像は図 2に示すように，周期
的であることを利用し，マイクロホンで得られる
スクリーチの信号をトリガーとして音響光学モ
ジュールと呼ばれる光学シャッターを駆動して
行った．
この方法により，同一位相における映像の重ね

撮りを行い信号強化を図ることができる．また，
トリガーのタイミングをずらすことで，1周期内
の異なる位相の映像が得られる．
圧力計測は図 1に示す側壁中に上下可動壁

があり，その壁の一部が回転可能となってい
る．圧力変換器は回転壁に埋込まれていて，上
下移動と回転の組合せによりある範囲内任意の
位置の圧力計測が可能となる．シュリーレン撮
像のときと同じように，マイクロホンのスク
リーチ信号を時間の基準として計測点におけ
る圧力信号の振幅と位相を捕捉することができる．

3 実験結果

3.1 非対称モードと対称モード

ノズル圧力比（従って等エントロピー膨張マッ
ハ数 Mj）を上げるとショックセルの間隔が増大
し，スクリーチ周波数は低下する．このときノズ
ル圧力比に応じて非対称モードと対称モードが現
れる．図 3は Mj とストローハル数 s j = fsh j/u j

の関係を示している．ここに fs はスクリーチ周
波数，h j，u j，Mj は等エントロピー膨張させた
ジェットの高さ，速さ，マッハ数である．非対称
モードの周波数は低く，Tamの理論式で予測でき
る 7）．一方，対称モードは非対称モード周波数の
2倍近いが，丁度 2倍という訳ではなく，また，
単なる矩形ジェットでは出現していなかったた
め，予測理論も存在していない．
図 4は非対称モードのシュリーレン写真で，音

場（a）とジェットの流れ場（b）を捉えている．図 5

は対称モードの場合である．両図は瞬時の映像
であるが，位相を変えて得られた映像（たとえば
30◦ 毎に 12枚）を元に 1周期のアニメーション
を作ることができる．これを観察すると非対称
モードの場合，第 3ショックセルより下流が大き
く上下に変動し，第 3ショックセル終端附近を中
心に強い円形音波が広がって行く様子が見て取れ
る．一方，図 5の対称モードの場合，ジェットは
前後方向に振動し，音波は代表的な円形波面とい

図 3 スクリーチ周波数とジェットマッハ数の関係
（白抜きは両モード共存）
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（a）音場

（b）ジェットの流れ場

図 4 非対称モードのシュリーレン写真

うよりは，いくつかの円形波面の包絡面を形成す
るようにジェットに平行に放射されて行く．
図 4の非対称モードについて強い音波が放射

されている第 3ショックセル付近を詳細に見る
と，ジェットのうねりによってショックセル構造
が大きく変形し，図 6に示されるように移動衝撃
波が現れる．この移動衝撃波は同図 a）のように
最初 ABのように対角線状に現われ，剪断層中の
渦の移流に伴って A点は下流に掃引され（B点
を中心に回転），半周期後セルの終端衝撃波と合
体する．この時点で新たな移動衝撃波 A′ B′ が生
じているから，今度はこれが A′ を中心に回転す
るように移動しセル終端の衝撃波と合体する．円
形音波の放射と対応させて調査すると，移動衝撃
波がセル終端衝撃波と合体する時点で音波が放射
されるような位相関係になっている．
対称モードについては，周波数が高いことも

あって時間分解能が十分でなく，上述のような解
析はできていない．また，後述する数値解析にお
いても定常的な非対称モードは時間進行と共に

（a）音場

（b）ジェットの流れ場

図 5 対称モードのシュリーレン写真

図 6 第 3ショックセルにおける移動衝撃波の挙動

確立されているが，対称モードは減衰してしまっ
て実現できていない．従って以下の記述は非対称
モードに関するものである．

3.2 近傍圧力場

図 1に示した圧力計測用側壁を設置すること
により，音の発生に重要な関わりを有すると思
われる第 3ショックセル近傍の圧力場を詳細に
測ることができる．圧力計測孔は上下と回転の 2
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自由度を有し，計測範囲内の指定された任意の位
置に移動可能である．また，スクリーチは周期的
現象であるので，参照マイクロホン出力を時間基
準として，計測された圧力変動のスクリーチ成分
の振幅と位相を定めることができる．
図 7は上記の方法で描き出した瞬間の圧力場

である．スクリーチ周波数は 6933 Hz，従って周
期は 144 µsであり，（b）の図は（a）に対して約半周
期後の圧力場を示している．ジェット近傍では高
圧部と低圧部が交互に繰返し，当然ながらこの模
様はジェット軸に対して上下反対称的になってい
る．ジェットから横方向に離れると，円形波状に
伝播する圧力波が捉えられている．半周期後には
高圧部が低圧部に入れ替わり，円形波面に注目し
ても圧力の低かった帯状部分が逆に高くなって
いる．
各点の圧力の振幅と位相を振幅等高線と同位相

線で表示したのが図 8である．ジェット近傍で

（a） （b）

図 7 側壁上瞬間圧力分布（等高線 5000 Pa間隔）
（a）t = 0 µs，（b）t = 70 µs

（a） （b）

図 8 側壁上スクリーチ成分音圧分布（ノズル圧
力比 4.5，6933 Hz）（a）音圧等高線（2 dB

間隔），（b）等位相線（20˚間隔）

は第 3もしくは第 4ショックセル付近でジェッ
トの波打ちが激しく，圧力振幅はこの付近で最大
となり，ジェットから離れるに従って減衰する．
一方等位相線は，ジェット近傍ではジェットに対
してほぼ垂直であり，ジェットから離れると湾曲
して円弧状になっている．波動は等位相面に垂
直に進行するから，圧力場はジェット近傍では
ジェットの流れと共に上流から下流に向かって移
流的に変化し，一方ジェットから離れると円形波
状に放射された音波のように変化すると言える．
ここで注目すべきことは，圧力振幅図で 2ヶ所極
めて振幅レベルの低い点が存在し，等位相線図で
見るとそこにはすべての等位相線が集まってい
て，あたかも複素振幅面における特異点のように
なっていることである．シュリーレン写真で見る
と第 3ショックセル付近からの音の放射が支配
的でここだけが音源であるかのように見えるが，
このような音圧の特異点（節点）の存在は，まさ
に複数個の音源の干渉によって生じるものであ
り，スクリーチの音場には複数個の音源が寄与し
ていることの動かぬ証拠を与えている．このこと
を以下に見てみよう．
音源として速度剪断層とショックセルとの干渉

を考え，剪断層は不安定性ゆえに下流に向かって
指数関数的に発達し，音源の強さも同様に増大し
て行くものとする．干渉で生じた音源を 2次元
的な音響湧点で表わし，仮に 3個のショックセル
が音場に寄与しているものとする．3個のセルの
干渉の起こる位置を（xn, yn) (n = 1, 2, 3）とす
ると非対称モードでは（xn, −yn）にも逆位相の音
源が存在することになる．従って全体の音場は

p(x, y, t) =
3∑

n=1

exp

[
αxn + iω

(
t − xn

cv

)]

×
{
H(2)

0 (krn) − H(2)
0 (kr′n)

}

r2
n = (x − xn)2 + (y − yn)2

r′2n = (x − xn)2 + (y + yn)2 , k =
ω

a0

と表わされる．αは剪断層の発達を表わす増幅率
であり，cv は下流音源の位相遅れを表わす位相
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（a） （b）

図 9 音源列により誘起される音場（音源位置
x = 19, 38, 57 mm，y = ±3.5 mm，周波数
6950 Hz）（a）音圧等高線（2 dB間隔），（b）等
位相線（20˚間隔）

速度で，全体として各ショックセルの音源の振幅
を表現している．H(2)

0 は 2次元湧点音源を表わ
す第 2種ハンケル関数，ωはスクリーチの角周波
数，a0 は音速である．αや cv の選択により種々
の音場が表現されるが，実験結果に比較的近い
と思われる音場は αls = 0.8（ls：ショックセル長
さ），cv = u j（ジェット速度）と選んだときで，
図 9に示される．この図を見ると，下流に強い放
射の指向性があるが，上流にも指向性が存在する
こと，実験結果と同じように音圧振幅の特異点が
2箇所存在しそこへ全ての等位相線が集まってい
ること等が確認できる．

4 数値解析

スクリーチの発生状況を数値解析で模擬するこ
とを試みる．2次元超音速ジェットの流れ場を支
配するナビエ・ストークス方程式を音の放射場を
含め統一的に解くが，層流粘性を用い乱流モデル
は導入していない．実験に合わせてノズル高さ
7 mm，ノズルリップ厚み 13.5 mmとし，計算領域
は高さ方向に 200 mm，流れ方向に 400 mm取っ
ている．格子点数は 211× 141で，そのうち流れ
方向には 181点をノズル出口から 120 mmまで
の間に集中させ，高さ方向には 81点をジェット
近傍の 20 mmに集中させている．TVDスキーム
を用い，外部境界では Thompsonの放射条件を採
用している 17）．計算を開始すると最初ジェット
は対称性を保って進行するが，計算領域の外部境
界に達すると対称性が崩れて上下に振動を始め，

（a） （b）

図 10 変動圧力スペクトルの比較（a）数値解析（ノ
ズル圧力比 5.0，スクリーチ周波数 5800 Hz，
x = 89 mm，y = 3.5 mm）（b）実験（ノズル
圧力比 4.5，スクリーチ周波数 6933 Hz，x =

62 mm，y = −10 mm）

図 11 ノズル圧力比に対するスクリーチ周波数変
化；数値解析と実験の比較

5.125 ms（30,000ステップ）で周期的振動に落ち
着いた．
図 10（a）は周期的に落ち着いた流れ場の 1点

における圧力変動をフーリエ分析した結果であ
る．スクリーチ成分として 5800 Hzが卓越して
いるが，渦のペアリングが起こっているものかそ
の半分の周波数の成分が含まれ，スクリーチ成分
との間にモジュレーションを起こしているような
スペクトルになっている．同図（b）は実験による
結果である．ノズル圧力比が異なるためスクリー
チ周波数に違いはあるが，計算結果の全体的なス
ペクトルは実験結果と似たものを与えている．
図 11はノズル圧力比を変化させた時，数値解

析により得られるスクリーチ周波数が変化する
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図 12 超音速ジェットの流れ場（ノズル圧力比
4.0）；流跡線とマッハ数等高線

図 13 超音速ジェットの全温等高線（ノズル圧力
比 4.0）

様子を実験と比較したものである．全般的な傾向
は良く一致していると言える．このような結果か
ら，2次元非対称モードのスクリーチの流れ場や
音場は数値解析によって比較的良く捉え得るもの
と考えられる．
図 12はジェットの流れ場の様子を示してい

る．ノズル出口から仮想粒子を流して追跡する
と，ジェットの中核部分が大きく波打つ様子や，
ジェットの流体の一部が周囲空気との剪断によっ
て上下交互の渦に巻き込まれて行く状況が理解で
きる．さらに，ジェット軸に沿った平行線はマッ
ハ数の等高線を示しており，そのうち中央部の太
い二本線が M = 1の線でその内側が超音速領域
である．ジェットの中核部は大きく波打っても，
超音速部分は比較的安定に下流まで保たれてお
り，衝撃波構造や移動衝撃波構造が存在し得るも
のと推定される．
図 13はジェットの流跡線と共に全温の等高線

を示したものである．この図で特に注目すべき

（a） （b）

図 14 スクリーチ成分音圧分布（数値解析，ノズル
圧力比 5.0，5800 Hz）

点は，巻き上がった渦の中心部は初期設定温度
より全温が 20度以上低く，逆に巻き上がり渦と
ジェット中核部に挟まれた部分の全温は 20度以
上高くなっていることである．即ち，渦に巻き
込まれた流体は静圧が下ると同時に断熱膨張に
よって全温が低下する．一方，渦に連行され渦と
ジェット中核部に挟まれた流体は，渦の膨張に
よって圧縮され，圧縮仕事を受けて全温が上昇す
るのである．
流れ場の圧力から時間平均成分を差し引いた変

動成分のうち，スクリーチ周波数成分の振幅と位
相の等高線を描いたものが図 14で，これは実験
における図 8に対応する．ジェットノズル下流 3

乃至 4ショックセル近傍でレベルが高く 180 dB

に達し，ジェットから離れるとレベルが低下する
様子や，ジェット近くでは圧力波がジェットに
沿って移流的に変化し，ジェットから離れると音
波的に放射される様子が捉えられている．また，
音圧が極端に低く，等位相線が特異点のように集
積する点が 3箇所に現れている．これは図 8の
ときと同様，複数音源による干渉の結果生じてい
るものと推察される．位相図を見ると，圧力波は
これらの点を回り込むようにジェット近傍の移流
型から音響放射型に転ずるようである．
スクリーチ音の放射場を見るために，音響イン

テンシティーについて考察する．定常の圧力 p0，
密度 ρ0 で一様な流れ u0 が存在する場における
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（a） （b）

図 15 音響インテンシティーベクトル（ノズル圧力
比 5.0，5800 Hz）（a）レベル等高線（5 dB間
隔），（b）方向

音響インテンシティーは変動量に ′ を付け，

I =

(
p′

ρ0
+ u′ · u0

)
(ρ0u′ + ρ′u0)

で表される．これは全エンタルピー流れの 2次
の微小量で単位時間単位面積を通過する音響エネ
ルギーの流れを意味するベルトル量である．渦有
りの流れや，等エントロピー的でない流れで使え
るものではないが，一応音源から観測者までの音
響エネルギー流れの指標としての役割が期待さ
れる．
図 15は音響インテンシティーレベルの等高線

と，エネルギー流れの方向を示している．イン
テンシティーレベルの等高線は 5 dB間隔である
が，下流寄りに強い指向性を示すと同時に上流方
向にも弱いながら音響エネルギー流れが存在する
ことが判る．さらに，エネルギー流れの方向図を
詳細に見ると，音響エネルギーは各ショックセル
終端部から放射され，大部分は遠方に放射される
ものの，その一部はループを描き再びジェット側
に戻されていることが判る．
これらの様相を確認するために，音響エネル

ギー流れを x成分と y成分に分け，それぞれを +
成分と 成分ごとに示したのが図 16と図 17で
ある．図 16の x成分について見ると，ノズル出
口から約 45◦ の放射方向を境に音響エネルギー
の流れが下流方向から上流方向に転じている．ま

（a） （b）

図 16 音響エネルギー流れの x成分（ノズル圧力比
5.0，5800 Hz，等高線間隔 5 dB）（a）−x方
向，（b）+x方向

（a） （b）

図 17 音響エネルギー流れの y成分（ノズル圧力比
5.0，5800 Hz，等高線間隔 5 dB）（a）−y方
向，含 A, B領域，（b）+y方向，除 A, B領域

た，それぞれの図中 Hと記されている部分のレベ
ルが最も高いが，下流方向に最も強い指向性と，
上流方向にも弱い指向性の存在することが判る．
一方，y方向のエネルギー流れを見ると，図 17

（a）中ジェットの上半面内の A領域と B領域は
エネルギー流れが負になっている．これらの領
域は図 15で述べた音源の干渉による特異点（音
圧レベル 0）の近傍領域であるが，特に A領域
はジェットの剪断層に接している．即ち，第一
ショックセル終端部から湧き出した音響エネル
ギーがループを描いてこの部分でジェットの剪断
層に戻されているのである．スクリーチのフィー
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ドバック機構は上流方向に放射された音波がノ
ズルリップにおいてジェット剪断層の発達を助
長するように作用する，と概念的に説明されてい
るが，本計算によれば，第一ショックセル終端部
を音源とする音響エネルギーがジェットの第一
ショックセルの剪断層全体に戻されていることに
なっている．

5 むすび

超音速ジェットスクリーチ発生機構の理解を進
めるために実験と数値解析を行って来た．
矩形ジェットでも 2次元性が高く保たれる場合

は，一般に知られている非対称モードの外に対称
モードが現われる．しかしどの条件で非対称モー
ドあるいは対称モードが選択されるかは良く判っ
ていない．また，2次元ジェットの数値解析で対
称モードを模擬することには成功していない．
超音速ジェットの圧力場を観察すると，スク

リーチ音圧の節点が複数個存在し，これは複数個
の音源が音場を形成していることを裏付けてい
る．速度剪断層とショックセルの干渉が音源と
なることや，音場が上流側に指向性を有すること
から，複数個の音源が存在するとする仮説はスク
リーチ研究の当初から導入されていたが，ここで
は圧力場の計測からこの事実を一層明確にしたも
のである．また，数値解析においても音圧の節点
の存在が示された．
スクリーチのような強いフィードバック機構

を有する流体関連自励音の場合，ナビエ・ストー
クス方程式の数値解析により，少なくとも定性的
にはかなり良く物理現象を模擬することができ
る．本解析では音響エネルギーの流れから，第 1

ショックセル終端から発した音のエネルギーが
第 1ショックセルの速度剪断層全体に戻されてい
る，というフィードバックの機構が示唆された．
乱流モデルの導入や格子点数を増やして数値解析
の精緻化を図ることにより，速度剪断層とショッ
クセルの干渉や発生音波によるフィードバックの
様相がさらに詳しく解明されるものと考える．
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