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一第 1章一

第1章序論

1.1背景

近年の社会動向として r機械製品と環境の調和Jが重要視されつつある.騒音問題も環

境問題の一つであり，環境保全ひいては製品の差別化の観点から r低騒音化jが重要な課

題となっている.例えば，高速鉄道車両やリニア新幹線などに代表される輸送機械の高速

化は， r風切り音Jと呼ばれる空力騒音の問題を必然的に提起しIMl，その低減化が重要な鍵

となっている.その他，航空機[1・21やファンなどの流体機械[1・31においても，空力的には高

性能化が可能であるものの，空力騒音の低減対策，すなわち「低騒音化Jに苦慮する例は少

なくない.また，管群構造を有するボイラ[1・41や熱交換器[1・51などでは，管群からの周期的

な禍放出に伴う空力学的な自励音(いわゆる異音)が予期せぬ状況で発生し，しばしば問

題となる.よって，空力騒音は身近に存在する様々な機械製品において生じるものであり，

その低減化に対するニーズは非常に高いと言える.

低騒音化の最も効率的な方法は，音源そのものを抑制することである.空力騒音の多く

は，その発生機構が物体と流れの相互作用により生じることから，その効率的な抑制は物

体形状の変更(最適化)により可能となる.したがって，物体形状と発生音の関係を明ら

かにする技術，すなわち空力騒音を予測する技術の構築は，重要な研究課題と位置づけら

れよう.また，種々の空力騒音に対して，その発生メカニズムが詳細に把握できていれば，

効果的な対策手段が講じやすくなる.よって，空力騒音の発生機構を詳しく調べる研究も

重要である.しかしながら，空力騒音は他の騒音に比べて現象が複雑で取り扱いが難しい

ために，一部の機械製品を除き，現状でも未だ研究段階にある.

本論文は，上記のような背景に基づき，数値解析および風洞実験により，空力騒音の予

測，低減化および発生機構の究明に関する研究を行い，得られた種々の知見についてまと

めたものである.

1.2従来の研究

1 .2.1 Lighthillの音響アナロジー[1-61

空力騒音の解析手法には大別して，次の三種類が考えられる [1-71 一つめは，圧縮性を考

慮、した流体の非定常流れ場を解き，解析領域内における音源から遠く離れた地点(以下，

遠方場)での音圧を，直接的に求める手法 (DirectNumericalSimulation :以下， DNS) 

1 



一第1章一

である.二つめは，音源近傍の流れ場において，非圧縮性流れと圧縮性流れとの解のずれ

量を求め，これをいわゆる音源として遠方場に伝播する音を計算する手法[1-8)で，分離解法

と呼ばれる[1叶.三つめは，本研究にて用いる，非定常流れ場と音場を別々に解くハイブリ

ッド法とも呼ばれる[1ヴ]手法で，流れ場の解析で得られた「音源情報Jを音場解析に受け渡し，

次いで遠方場における音圧値を解くものである.この時によく用いられる理論が，

Lighthillの音響アナロジー(音響学的類推)[1叫であり，以下にこれについて述べる.

Lighthillは流体運動の基礎方程式として，質量保存の式(1・1)と運動量保存の式(1-2)を

用い，空力騒音波動方程式の導出を行った[1-6)

θp+δ(pViL= 0 
θT 8Yi 

、‘，，，
噌

'A
• -
E
A
 

，，.‘、

8(pυi)， 8 
一一」ー+一一(pVPi+ Pii) = 0 .. ........・・・・・・・・ (1・2)θT 8Yj'" J ~!I 

ここで， ρは媒質の密度'1:は音源における時間， Yiは位置ベクトル Viは速度ベクトル，

Pij (=p 0 ij -ei)は応力テンソルを表し，添え字の iおよび jに関しては総和規約に従う

ものとする.また， eijは粘性応力テンソル oijはクロネッカーの記号を表す.
式(1・1)と式(1・2)をそれぞれ τとYiについて微分し，両式の差を取ると式(1・3)のようにな

る.

θ2p _δ2(pVめ+Py) 

θτ2 8Yiθ'Yj 
(1・3)

さらに，任意の定数。。を用いて，式(1・3)の両辺から G02マ2ρ を引き去り，静止一様流体の

物理量を基準値として，そこからのずれ量(促音波)のみを考えると，式(1・4)が得られる.

ここで，マ2=a 21 a Y/+ a 21 a Y/+ a 21 a Y/である.

θ2p'22， O2ら
一¥r; -a;V~ p' =一一一一 . . . .. . . . . . . . . . . . . . (1"4) 
M一みli今lj

ただし，

ら=pVρj+ゆ'一的，)一ey

であり，静止一様流体の物理量に添え字Oを付けるものとすれば， ρ'-ρ 一 ρ0，音圧はp'=

P-POである.

式(1・4)がLighthillの方程式と呼ばれるものであり，式(1"5)中の TijはLighthillの応力

2 



一第1章一

テンソルと呼ばれている.式(1・4)は，右辺に外力項を導入した音響の非同次波動方程式と

同じ形式をしており a2九/a yj a yj (以下 Tj/，)を音源項とした波動方程式と考えること

もできる.すなわち r流れの中の音源1γから放射された微小な圧力擾乱(音波)が，流

れに影響を与えることなく，静止一様流体中の音速。。で遠方に伝播するjとした考え方を，

Lighthillの音響アナロジー(音響学的類推)と呼ぶ.よって，この音響アナロジーでは，

音場(式(1・4)の左辺)と流れ場(式(1・4)の右辺)の干渉によるフィードパック現象あるい

は両者の連成は考慮せず，流れ場から音場への一方向的な取り扱いを仮定している[1-6]

ところで，流れの中では，式(1・5)中の粘性応力 ejjはレイノルズ応力 ρ VjVjに比べて遥

かに小さく，九に対する影響は非常に小さいと言われている [1叫.乱流に関する研究報告

によると，これら両者の比はレイノルズ数のオーダであり，実際に空力騒音が問題となる

ような高レイノルズ数の流れ場では，ejjが無視できる[1-9] 流れの外では，一般の音響問題

となるため，ejjの影響は音響エネルギを熱に変換することにより音波をゆっくりと減衰さ

せるだけで，長い距離を伝播して初めてその影響が現れる.すなわち，ejjを全く省略して

しまうことが可能である[1-9] また，通常よく取り扱われる空力騒音の場合では(低マッハ

数流れで衝撃波が生じず，超音波領域でもない)，等エントロピ流れの仮定が成り立つため，

p'=ao2ρ'となる [1-9]

以上のように，Tjjは流れの中では近似的に ρ VjVjで表され，変動する流れの領域の外

側ではほぼ零と考えられる.そしてさらに，一般の低マッハ数流れにおける密度変動 ρ'

は， ρ。に比べて無視できるので，結局Lighthillの応力テンソル乃は式(1-6)のように近

似できる[1-6]

TU2PotJzU j (1・6)

流れの中におけるエネルギのごく僅かな部分が音波として放射されることを踏まえる

と，音源としての ρOVjVjが音場とは全く関係なしに，例えば乱れの測定結果や予測値な

どから求められるとするのは妥当であろう [1-9] このような考え方に基づき， Lighthill方

程式(式(1・4))の右辺 Tj/，は，既知の音源項として取り扱うことができる[1叫.

1.2.2 Lighthill方程式の解およびその他の空力騒音波動方程式

Lighthillは，さらに式(1-4)に，静止媒質に対する自由音場のグリーン関数GO (式(I・7))

を適用して，式(1・8)のような解を導出した[1-6]

Go(r，t) = τ~ð(t-r/ α0) ............ (1-7) 
斗1u
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一第1章一

1θ2 r 1';(y，t -r Iα。)
p=一一一-L Y"" v' dV(y) ・・・・・・・・・・・・ (1・8)
42r axtoxj JY r 

ここで， rは音源点yと観測点玄の距離でr=lx-ylであり， dはディラックの関数，dV(y) 

は体積積分要素 tは観測点における時間を表す.この式(1・8)では 流れの中の物体の

存在は考慮されておらず，例えば噴流により生じる空力騒音の予測に有効である.実際，

Lighthillは自身の論文の中で，航空機エンジンのジェット騒音が噴流速度の8乗に比例

して増加することを式(1・8)より推測し，実験データとの比較によりそれが妥当であること

を証明した[1-6] これは， Lighthillの音響アナロジーを用いた空力騒音の予測の中で，

最も成功した例のーっとして有名である [1吐0]

一方， Curle[1-11]はLighthillが導出した式(1・4)に，静止媒質に対する波動方程式の一般

解(式(1'9):付録A参照)を適用して，流れの中に静止した物体(固体壁，すなわち振動

しない)が存在する場合に拡張した解，式(1・10)を導出した.

rT r rr..F_. _'¥-1TU_.'¥-1_ I rT r ( rr qp'(y，τ) -， θG i-1(1 
p'(x，t)= I ~ LGr(y，r)dV(y)iτ+ I ~ LI G -r ~J'" - p' (y， r)一陣(y)dτ・・・(1-9)

J-T JV ムTJS~θIn ~ ，.. ， dn ) 

1θ2 r 九(y，t-rlα)7TH'  1θr njPij(y，t-rlα) L .Lij¥J" ， I ~Ol dV(y) +一-IodS(y)…(1・10)
47r dx;θxj y r4πaxi  s r 

ここで， γは音源の分布関数， Gは静止媒質および静止物体に対する音響波動方程式を

満たすグリーン関数 nおよび njは物体表面上の内向き単位法線ベクトル(流体側から

物体内部側を正とする)， Sは物体表面， dS(y)は面積積分要素を表す.

式(1'10)は，式(1・9)中の GにGo(式(1'7))を代入し，さらに検査面 CControlsurface) 

に物体表面および無限遠方表面を選び， γ=T;/'，a p'/ a n=O (固体壁の条件)などとして
導出される式である(付録 B参照).ここで，無限遠方では G。→0となるので，式(1・10)
には無限遠方表面の積分項は陽に現れない.ところで，式(1・10)の右辺第 1項は，物体の

存在を無視した表現になっており，式(1・8)と同様に Tij"より生じる音波の直接的な寄与を

示している.一方で右辺第 2項は物体の効果を表しており，物理的には TZJ"より生じた音

波が物体によって散乱(回折および反射)する寄与を示している[1・12] この物体の効果は，

物体表面上に点音源 (Go)を分布する形で表現されており，一見して形状に何らかの制限

があるように思われることがある.しかし，数学的には任意の形状に対しても厳密であり，

正確な音源情報(変動圧力値)さえ与えられれば，散乱成分の寄与を厳密に評価できる[1-12]

以上より，式(1・10)によれば，静止した物体(固体壁)が存在する場合の空力騒音は，Tiリ円

からの直接音と物体による散乱音を足し合わせることにより求められることを示している.

4 



一第1章一

第2章にて後述するように，流れ場が低マッハ数で，物体代表寸法が発生音の波長に比

べて充分小さいと見なせる場合，具体的には円柱の後流で発生するカルマン渦列に起因す

る空力騒音(以下，エオルス音)を対象とする例では，式(1・10)の近似解を適用すること

ができる.Curleは自身の近似解に基づき，エオルス音の遠方場における音響強度が，主

流速度の6乗に比例して増加すると推測した[1・11] その他，双極子形の放射指向特性を有

することも導き，それらの推測は後の研究者により得られた風洞実験結果[1-13]と良く一致

しており， Curleの推論が妥当であることが裏付けられた.これも， Lighthillの音響アナ

ロジーを用いた空力騒音の予測の中で，最も成功した例として有名である.

Lighthill以外にも，これまでに複数の研究者が音響アナロジーに基づく幾つかの空力騒

音波動方程式を提案している.例えば， Howe[l・14]は「淀み点エンタルビーBJを従属変数と

し，右辺の音源項に div(ωX v) を用いた波動方程式を提案している.ここで， ωは渦

度ベクトルを表す.低マッハ数域では，渦の非定常な運動が本質的な音源であることを見

出したことから，この定式化は「渦音理論Jとも呼ばれている.その他に Ribner[l・15]による

波動方程式なども存在するが，詳細は専門書[1・10]に譲る.

空力騒音は，物体と渦の干渉のみが発生原因となるわけではない.例えば，第6章で後

述するヘリコプタ騒音がその好例であり，ヘリコプタがある高度で空中に停止して飛行す

る場合(これをホパリングと呼ぶ)，地上では「プーン」という空力騒音が観測される.この

音の基本的な周波数は，ヘリコプタのプレード枚数とロータ回転数を掛け合わせて求まる

それに等しい.この時，プレードの翼端から放出された渦は，ロータの下面側へ螺旋状に

吹き降ろされるため，翼端渦はプレードと干渉しない.すなわち，プレード表面上におけ

る圧力の変化は，回転中に殆ど生じない.それでも大きな空力騒音が観測されるのは，プ

レードに固定された回転座標系で流れ場に非定常な変化は無くとも，ロータから離れた地

面における固定座標系(観測点)では，プレード周りの流れ場(圧力場)が非定常と見な

せるからである.

以上のプレードの回転運動のように，物体が加速度運動する場合，これまでに述べた空

力騒音波動方程式の解(式(1・8)，式(1.10))では，発生音の予測に対応することはできな

い.そこで， Ffowcs. WilliamsとHawkingsは， Lighthill方程式(式(1・4))を基に，物

体が運動する影響を考慮、した空力騒音波動方程式(式(1・11)) を導出した[1・16]

I 8 r川|ρ凡Aυ|δr川Injp日 82 r川|主ZI||
一斗|一|川|」Lμ土L一 d必r.s'(ωy扮)+一|川ト|卜一 J~ニL| d必訓S沢(yか)+一一一一LI一一一"一 dV削y門(匂ωy扮州)川| 
4物πl 8t Js町lrぺ小|ドトlト一Mκ川rlリIJtト山-イr

(1.11) 

ここで Vnは物体表面における法線方向速度成分， Mrは音源が観測点へ移動する方向の
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マッハ数成分を表し， yは物体に固定された座標系における位置ベクトル， [ ]内の音源パ

ラメータは遅滞時間 (t-r/ao)の影響が考慮されることを表す.式(1・11)は一般に FW-H

式と呼ばれ，物体が静止している条件 V11=0， Mr =0を与えれば， Curleの式(式(1・10))

に一致する.すなわち， FW-H式は拡張された Curleの式とも言える.

以上をまとめると，空力騒音解析の一般的なフローは，図 1・1のようになる.ただし，

図 1・1では分離解法による解析手法は割愛した.

くSoundsource analysis> 

(IneVmorptCreeFx ssD tihbeie E N-S)， 
ory. 

くSound pro開山nalysis>↓
Wave equations based on acoustic analogy. 

↓ 

Curle's eq. Howe's eq. 
Sound field 

Lighthill's eq. * InlowMach * In low Mach analysis code. 
FW-Heq. nsouumnbd esrO‘町docmeinant nSOuImlnbG esro，udrocre niIpS ant BEM. FEM. souna source IS Ribner's eq. 12ased otl pre~s町e bmaosteid on on in vnoortw ex Kirchhoff eq. 
etc. fbloume印d刷myon of surface. field. etc. 

くSound prediction> 

Farfield sound pressure at arbitrary points. 
Sound pressure in f10w field 
by f10w analysis. 

図 1・1.空力騒音解析の一般的なフロー

1.2.3これまでの研究動向

空力騒音研究の主な歴史は，前項で述べたように， Lighthillが式(1-4)を発表した約 50

年前にまで遡ることができる.その当時(1950年代)，計算機の演算能力が現在とは比較

にならないほど劣るものであったのは，言うまでもない.したがって，実験的および理論

的な研究が盛んであり，前項で述べたような様々な空力騒音波動方程式が提案され，さら

に実験データとの比較により多くの検証もなされた[1・171 特に精力的な研究が進められた

のは航空工学分野であり， NASA[I-181や Boeing[1・191などによる研究論文が比較的多く見受

けられる.

コンビュータ技術が躍進を遂げた 1980年代以降は，差分法や有限体積法，有限要素法

などに基づく数値流体力学 (Computational[luid J2ynamics : CFD)解析技術が大きく
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進展し，それに伴い空力騒音も数値解析 (ComputationalAero-!!coustics : CAA)に基づ

く研究が盛んになった.例えば，圏内では加藤ら[1・201が3次元 CFD解析と Curleの式を組

み合わせる手法(ハイブリッド法)を用いて，有限スパン長の円柱より生じるエオルス音

の定量的な予測に成功している.また，近年では，自動車のサイドミラーのような要素部

品[1引]から高速鉄道車両のパンタグラフ部品[1・221や床下部分[1・231に至るまで， CFD解析の

みならず CAAの実製品への適用事例は，枚挙に暇が無い.さらに CAAの基礎的な研究と

しては，キャピティ[1・241やエッジ周りの流れ[1・251より生じる空力学的な自励音，および円

柱[1・261や翼[1・271から発生するエオルス音などを DNSにより求める研究が存在し，精力的に

進められている.

一方，実験的な研究も並行して精力的に進められている.例えば， CAAによる定量的な

予測が未だ困難であるファン騒音(広帯域騒音)については，深野ら[1.281により半経験的

な予測式が構築されており， NASA[I.291においても NACA-0012翼から放射される広帯域

騒音の半経験的な予測式を構築し，コード化している.また，空力騒音の予測目的だけで

なく，その発生機構を探る実験的な基礎研究も数多くなされている.例えば，飯田ら[1・301

は円柱より生じるエオルス音の音源を探るために，円柱後流の静圧変動と発生音の関係を

詳細に調査し，音源位置を実験的に同定している.また，田中ら[1・311は平板より生じるエ

オルス音の発生機構を探るために，後流の渦強度と発生音の関係を詳細に調べ，両者の相

闘が必ずしも強いとは言えず，むしろ平板上の変動圧力と強い相関のあることを報告して

いる.さらに，秋下[1・321と中島ら[1・331は翼から発生する離散周波数音が流れ場のフィード

パック機構に基づく自励音であると推察し，その数学的なモデルを実験結果と理論に基づ

き提案している.

以上のように， Lighthillの音響アナロジーが 1950年代に発表されて以来，空力騒音の

研究は精力的に続けられており，実験的，理論的，解析的の様々な視点で実施されている.

1.3本研究の目的

前節で述べたように，空力騒音の研究は現在でも継続して盛んに行われている.しかし

ながら，その予測精度と効果的な低減対策については，何れも未だ研究段階にあり，更な

る研究の余地があると言えよう.例えば，円柱からのエオルス音を CAAにて定量的に求

めることが可能になった[1・201とは言えども，その他の断面形状について，定量的な評価や

比較が可能であるか否かについては議論されておらず，不明である.すなわち，エオルス

音の抑制の観点から，断面形状の最適化を可能とする技術が構築されなければ， CAA技術
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が完成したとは言い難い.よって，異なる断面形状を有する幾つかの柱状物体に対して，

同一の CAAツールを適用し，実験データと符合する予測結果が得られるかどうかを調査

する必要がある.そして，予測精度に問題があれば，何らかの検討を行う必要があろう.

また，従来のエオルス音に関する研究は，柱状物体に着目した例が多く，翼形状やプレ

ートのように比較的長い弦長を有する物体を取り扱った研究は少ないように思われる.よ

って，弦長の長い物体にも CAAの適用を試みる必要があり，同時に検証や特性把握のた

めに実験データ・ベースの構築を図り，発生音の基本的な特性を詳しく調べる必要がある.

さらに，空力学的な自励音(いわゆる異音)については，従来の基礎研究の成果により，

普遍的な発生メカニズムの把握やモデル化が構築されつつあるものの，ボイラや整流板な

どの実製品への適用となると，低減対策や最適設計に供し得るデータや知見は少ないよう

に思われる.現状では，特に実製品に対して， CAAあるいは理論のみで自励音の問題を解

決することは困難であると考えられる.よって，このような場合は，更なる実験データ・

ベースの構築を図ることにより，実用的且つ，有益な低減対策指針を求める必要がある.

加えて，空力騒音は断面形状の変更によって，その抑制が可能となることは既に述べた

が，その弊害として流れの変更に伴う空力性能の悪化が懸念される.すなわち，実製品に

おいては，空力騒音と空力性能の両特性に対して同時に最適化が求められると考えられる

が，これについて実機ベースでの検討を試みた研究例は少ないように思われる.よって，

実機ベースにおける空力騒音と空力性能のトレード・オフについて，検討する必要がある.

以上に述べたように，空力騒音には未だ解決すべき研究課題が幾っか存在する.本研究

ではそれらの課題を解決すべく，下記に示す項目を研究の目的とした.

( 1 )柱状物体より発生するエオルス音の CAA技術の高度化および発生音の特性把握

( 2 )プレートより発生するエオルス音の CAA技術の高度化および発生音の特性把握

( 3 )空力学的な自励音の発生機構究明および低減対策指針の提示，実験データ・ベース

の構築

(4 )実機ベースにおける空力騒音と空力性能のトレード・オフの検討

1.4本論文の概要

第 1章は序論で，本研究にて適用する“Lighthillの音響アナロジー"および空力騒音に

関する過去の研究内容を紹介し，さらに本研究の目的を明らかにする.

第 2章では，柱状物体より発生するエオルス音について 2次元解析および3次元解析

に基づく予測を試み 3次元解析により 2次元解析に比べて，発生音の更なる予測精度向
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上が図られることを示す.

第3章では，プレートより発生するエオルス音について，風洞実験および2次元解析に

基づき音響特性の把握を試みる.その結果，弦長の長いプレートの発生音は，柱状物体の

それと比較して風速依存性や放射指向特性が異なることを示し，一般によく用いられる

Curleの式を用いた CAAでは予測誤差が生じやすいことなどを示す.

第4章では，エオルス音の抑制デ、パイスであるスプリッタプレートが発生音に及ぼす影

響について明らかにする.

第5章では，ダクト内に置かれたプレート，および多管式貫流ボイラより生じる空力学

的な自励音の発生機構，低減対策指針などについて明らかにする.

第6章では，ヘリコプタを対象とし，空力騒音と空力性能のトレード・オフを検討した

結果について示し，低騒音で且つ高性能なヘリコプタ用翼型の設計方法について述べる.

第7章に，本研究の総括として結論を述べる.
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第2章柱状物体より生じるエオルス音の予測

2.1緒言

第2章では，あらゆる機械要素の中でも，最も基本となる柱状物体から発生するエオル

ス音を採り挙げ，精度の良い合理的な空力騒音予測法の開発を研究の目的とする.

エオルス音に関する研究は過去に数多く行われているが，その殆どは実験によるもので

あった[2・11 しかし，近年では CFD解析技術および計算機演算能力の向上も相侠って，数

値解析 (CAA)に基づくエオルス音の研究が盛んである.例えば，第1章で述べたように，

文献[1・20]では円柱周りの流れを 3次元 CFD解析により求めて音源データの内/外挿を行

い，それを Curleの式[2・21に代入してエオルス音の予測を試みており，実験値と良い一致を

得ている.

ところで，石原の行った風洞実験結果[2・31または本研究の実験結果によれば，円柱と正方

形柱から生じるエオルス音の大小には，明らかに一定の関係がみられる.例えば，円柱，

正方形柱，迎角 45度の正方形柱(以下，それぞれ，・，・，・と記す)を採り挙げた場合，

エオルス音の大小関係は，ほぼ「・>~砂与 eJ となる.この様な騒音の大小関係を解析的に

求めることが可能になれば，低騒音化設計への一助となるのは間違いないであろう.しか

し，種々の断面形状とエオルス音の大小関係を同一の解析ツールにより評価し，比較した

研究例は未だ見当たらない.そこで本研究では，先のe，・，~惨なる柱状物体を例に採り挙
げ，解析的にエオルス音を評価し，それぞれの比較を行った.

本章では，流れの解析において，(i)計算の容易性および計算時間の短縮， (ii) 3次元 CFD

解析の必要性の検討，の観点から，先ず始めに 2次元 CFD解析の適用を試みた.そして，

2次元 CFD解析の妥当性について検討し，次いで2次元解析との比較のために， 3次元

CFD解析へ発展させる順序とした.音の伝播解析には Curleの式を用いており，第1章で

述べたハイブリッド法に基づく(図 1・1参照).ただし 2次元 CFD解析ではスパン方向

の流体物理量が不足するため，これについては，相互相関関数に基づく「相関長さJ[2-41 

を実測することにより補った.なお， 3次元 CFD解析では，相関長さを解析的に求めた.

2.2エオルス音の予測方法

2.2.1予測方法の概要

本章では，音の伝播解析には，①計算方法の容易さ，②流れ場と音場の関係の見通し易

12 
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さ，の観点から Curleの式を採用することとし，低マッハ数流れを扱うため，双極子項の

み(式(2・1))を用いた.すなわち，四極子項は無視した.

1 X; d r 
p'(x，t) =一一一ーす一Ln;P(y，t-rlα。)dS(y) ・・・・・・(2・1)

41rao r ~ dt JS 

ここで，p'(x，t)は音圧値 a。は静止流体中の音速，Pは物体表面上の圧力であり，また，

Eは観測点座標 yは物体位置座標，njは物体表面における内向き単位法線ベクトル rは

観測点と物体中心の聞の距離， Sは物体表面 tは観測点における時間を表す.

式(2・1)は，①物体の代表寸法が発生音の波長に比べて小さい，②観測点、が音波の波長に

比して遠方にある，の 2つの仮定に基づいており [2dl，本章では式(2・1)の適用に関して問

題ない.さらに式(2"1)に対して， m物体表面における圧力変動がほぼ周期的で定常変動で
ある， (ii)圧力変動の振幅がスパン方向にほぼ一様である， (iii)観測点が流れに対して直角

方向(揚力方向)の位置にある，のような仮定を考慮、して，ピーク周波数んにおける音響

強度 Iを求めると，式(2・2)のようになる[2・41 この式(2・2)より，柱状物体より生じるエオ

ルス音の大きさが，主流速度の 6乗に比例して増加することは，容易に推測できょう.

Po U 6 C 1 rms 2 St 2 
I(r)=p'(x，t)2/p a - L ・(L-r) ・・・・・・(2・2)。。 -16r20;C

ここで， ρ0は静止流体の媒質密度，Uは主流の流速，Stはピ一クストロハル数 ( jβ~DI U， 

D:物体の断面代表寸法)λ，Cαlr円rn附，

圧 11庖2ρoU♂2で無次元化)の実効値，Lはスパン長，上付- (bar)は時間平均を表す.ま

た，Lcは「相関長さJ，γは相互相関関数の図心であり，スパン方向に分布する流体物理

量の相互相関関数rc(c)を用いてははスパン方向の位置を表す)，次式で与えられる [2叫.

L c = 2 foL rc ( t; ) d t; ， r = foL t; rc ( t; 

式(2"1)と式(2・2)は異なる式のように見えるが，計算に必要なパラメータは両式とも同じ

である.すなわち，物体表面に加わる流体力の時々刻々における変動値が必要となる.そ

こで，式(2・2)に基づき話を進めると，本式において流れ場の条件や供試体の寸法以外で未

知なパラメータは，①ClrmSl ②St，③Lcおよびγ，の 3種類となる. 2次元 CFD解析に基

づく予測法では，①と②を CFD解析より求め，③を実験 (2.3節にて後述)より求めた.

3次元 CFD解析に基づく予測法では，前述のように①~③の全てを CFD解析より求めた.

2.2.2 2次元 CFD解析の概要

本章では，側計算流体力学研究所が開発した 2次元 CFD解析コード“Nag2dgh[2・51"を

13 



一第2章一

用いた.Nag2dghは，非圧縮性 N-S方程式と連続の式を差分法で離散化して，流速ベク

トルと圧力の数値解を求めるソルパである.連続の式は，圧力の Poisson方程式を解くこ

とで陰的に満足される.また，時間については2次精度 Crank-Nicolson法で，空間につ

いては多方向差分法で差分化される.非線形対流項は 3次精度風上差分法で離散化され

る(表 2・1参照). 

計算格子は O-typeで，解析領域の半径は 30D(D:・は直径，ー・は一辺長)であり，

格子点数を 128(周方向) x 64 (半径方向)とした.物体の境界近傍における最小格子幅

は， O.lIReo.s・Dとした.ここで，Reはレイノルズ数を表し，本章では U=30m/sおよびD

=10皿を想定するため，Dに基づくレイノルズ数はRe=20000である.解析時間刻みは，

DとUに基づく無次元時間 (=time"UID)で 0.007とし，乱流モデルを用いない非定常解

析を行った.以上の解析諸元をまとめて表 2・2に示し，円柱の場合を例に採り，計算格子

を図 2・1に示す.

60D 

(a)全体図 (b)物体近傍

図2・1. 2次元 CFD解析における計算格子

2.2.3 3次元 CFD解析の概要

本章では，川崎重工業側岐阜技術研究所(嶋博士)が開発した 3次元 CFD解析コード

“UG3[2・6)" を用いた. UG3は3次元非構造格子・圧縮性 N-Sソルパで，解析領域を

cell-center形の有限体積法により離散化する.時間積分は 1次精度の陰解法で，空間精度

は3次精度である(表 2-1参照). 

14 



一第2章一

表2・1. N ag2dgh [2・51および UG3[2061の概要

項目 Nag2dgh UG3 

基礎式 2次元非定常非圧縮性 N-S方程式 3次元非定常圧縮性 N-S方程式

離散化法 有限差分法 cell-center形有限体積法

格子系 構造格子法 非構造格子法

空間積分 3次精度(多方向・風上差分) 3次精度 (SHUS+MUSCL)

時間積分 2次精度 (Crank-Nicolson法) 1次精度 (MFGS)

開発元 側計算流体力学研究所 川崎重工業側 岐阜技術研究所

表2-2. CFD解析における解析諸元の一覧

項目 2次元 CFD解析ーNag2dgh 3次元 CFD解析-UG3

一様流マッハ数 一 0.2 

M 

レイノルズ数 20000 (実験に同じ) 20000 (実験に同じ)

Re 

乱流モデル 未使用. 未使用.

境界条件 半径方向:一様流. 半径方向:一様流.

スパン方向:無し. スパン方向:Full-slip 

(w=O. duldz=dvldz=O) 

格子トポロジ Q-type Q-H type 

解析領域 半径方向:30D 半径方向:10D 

スパン方向 H:無し. スパン方向 H:4D. 8D 

(・のみ 16Dも実施)

格子分割法 128 (周方向) x 64 (半径方向) 100 (周方向) x 50 (半径方向)

xN (スパン方向)

• : N= 20，40，80 I 4D _，+ : N=20 14D 
最小格子幅 O.lIReu.， O.lIReu.， 

15 
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(a)全体図

図2・2. 3次元 CFD解析における計算格子

(b)物体近傍

計算格子は Q-Htypeで，解析領域の半径は 10Dであり，格子点数を 100(周方向)x 

50 (半径方向)XN (スパン方向)とした.解析でのスパン長Hは， 4Dおよび 8Dの2種

類とした.ただし，.のみ 16Dについても実施し，さらにスパン方向の格子分割数Nにつ

いて調べるため，.のスパン長 4Dに対して，Nを(i)20[coarse]， (ii)40[medium]， (iii)80[日neJ

のようにパラメトリックに設定した.スパン方向両端部の境界条件は，文献[1-20]を参考

に Full-slip(w=O， du/dz=dv/dz=O) を課した.物体の境界近傍における最小格子幅は

O.lIReo.s・Dとし 2次元解析と同様に Re=20000である.解析時間刻みは，DとUに基づ

く無次元時間で 0.006(・)および 0.001(圃，・)とし，舌L流モデルを用いない非定常解

析を行った.以上の解析諸元をまとめて表 2・2に示し，正方形柱の場合を例に採り，計算

格子を図 2・2に示す.

ところで，本 CFD解析におけるマッハ数Mについては， U=30m/sに該当する M<O.l

のような小さな値を設定すると，圧縮性ソルパの特性上，数値的な不安定が生じて解が発

散する，あるいは誤差が大きくなる恐れがある.そこで，ここではマッハ数の影響が小さ

いと見なすことができ，且つ，計算精度が保証されると思われる下限のマッハ数として，

M=0.2を選んだ(一般に，M豆0.3ならば非圧縮流れの仮定が成り立っと言われている). 

2.3低騒音風洞実験

2.3.1低騒音風洞の概要

16 
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吹きノズルの縮流比は 16で，本研究で用いた低騒音風洞設備の概略を図 2・3に示す.

開放吹き出し型である.であり，(幅)X200阻(高さ)出し口の基本断面寸法は 200凹

1.3m離れた位置での暗騒音レベルは

61dB(A)，乱れ度は 1%以下，吹き出し口における平均速度の非一様性は 1%以下である.

また，風速 50m/s時における吹き出し口中心から

7----'一却一
u一
u

4.8・札}

hea・噌

の概略低騒音風洞設備(川崎重工業側明石技術研究所保有)図 2・3.

Wind Tunnel Nozzle:ロ2∞mmx2∞mm，
ロ40伽 mX1∞mm
Z-Axis 
EndPlate 

EndPlate 

X-Axis 

'est Piece 

(c)無響室内にある風洞実験装置の概観

l00mm 

(a)実験概要(側面図)

Hot-Wire Probe x 2 

Mic. 

(b)実験概要(上面図) (d)熱線風速計の設置概要(端板無し)

風洞実験の概要

17 
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2.3.2風洞実験の概要

本章では， D=10皿の円柱(・) と正方形柱(迎角 O度:I・，迎角 45度:・) の3種

類の柱状物体を予測の対象とした. 主流速度 Uを 30m/sとし， 断面代表寸法 D に基づく

実験レイノルズ数は，前節で述べたように Re=20000である.

風洞実験の概要を図 2・4に示す. 図中に示すように，本研究では2次元的な流れを得る

ため，供試体の両端部には音響透過性の端板[2・71を装着した.また，供試体が流体に曝され

るスパンの長さの影響についても調べるため，低騒音風洞の吹き出し口を前述の口200皿

X200阻の他に， 口400皿 (高さ) x 100阻 (幅) を用いた場合の実験も行った.すなわ

ち，供試体が流体に曝されるスパンの長さ Lは， 200mmおよび400四の2種類である.

本実験では，供試体のスパン方向に分布する流体力の様子を把握するため， 2本の熱線

プロープを後流に配置して流速変動を計測し， Z方向における 2点聞の相関関係を調べた

(図 2・4参照).熱線プロープの配置については， D=10mmの円柱を用いた予備実験 (u=

30m/s) より， プロープが円柱に近接し過ぎると発生音に影響を及ぼし， また後流におけ

る流速変動の分布がX方向に比べて Y方向で急峻となる結果が得られた. よって，本研究

では後流の様子が適度に捉えられる X=3.5D，Y=2.0D (原点は供試体の中心) の位置に

熱線プロープを配置した.

相関長さんの算出においては， コヒーレンスを用いる方法も提案されているが[1・20l，コ

ヒーレンスからは音の伝播解析に必要な位相情報を得ることができない. よって，本研究

では後流での流速変動の Z方向における相互相関関数 rc(~ )を用いて，式(2・3)よりんを求

めた.

エオルス音の計測は， 図 2・4中に示す位置で流れの計測と同時に行った.実験データの

処理には，附小野測器製 FFTアナライザ CF-350Zを使用した.FFT処理時の周波数分解

能は， frr山=10kHz (離散点数=1024， A 25Hz) とし， 100回の平均化処理を行った.

また， マイクロフォンは， キャリプレーション装置を用いて実効値補正を行った.

守
'"' 0.8 
〕

'"' 0.8 
) 

E 
0 

.号 0.6
@ 

k 
8 0.4 
ω 
ω 

502 

E 
O 

~ 0.6 • K 
8 0.4 
闘

" d 0.2 

0 

2 4 6 8 10 0 2 4 6 8 

Non-dimensional span-wise distance (Z / D) Non-dimensional span-wise distance (Z / D) 

(a)スパン長L=200mm (b)スパン長L=400mm

図 2・5. 後流の流速変動より求めたスパン方向の相互相関関数 rc(ZID) (実験)
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表 2-3.風洞実験結果および解析結果の一覧

Cross- • 国 4砂
section L=200 mm L=400皿 L=200阻 L=400皿 L=200阻 L=400皿

LclD 4.8 5.9 6.7 5.4 6.6 5.7 

SPLpeak 81dB 84dB 88dB 90dB 82dB 85dB 

SPLpeak (Cal.) 88dB 92dB 85dB 87dB 82dB 85dB 

2.3.3実験結果の概要

先ず，図 2・5に各断面形状に対する相互相関関数 (τ=0)の計測結果を示す.さらに，

表 2・3(上2段)に，図 2・5と式(2・3)より求めた相関長さんおよびエオルス音のピーク音

庄レベル SPLp叫，(実効値)を示す.表 2・3中.の Lcは，文献[2・8]に示される 4""""5Dと

ほぼ同じ値であり，本実験結果は妥当である.また，表 2・3より Re=20000の場合，Lcは

断面形状やスパン長Lに依らずほぽ閉じである.

エオルス音の大小関係は，表 2・3より「・>・ー・Jであり，文献[2・9]の実験結果 (D=10

阻 ，L=150 mm， U=20.6，......，41.6m/s)においても，同様の大小関係「圃>+Jおよび「・>eJ

が得られている.すなわち，このようなエオルス音の大小関係は，Re=20000程度の場合，

定性的に得られる傾向であると考えられる.さらに，表 2・3より LとSPLp回 kの関係は，

ほぼ“10logJQ (長さ比)"に従う傾向がみられ，式(2・2)中のスパン方向積分に関わるパラ

メータ“Lc・(Lー γ)"の適用が妥当であることを裏付けている.
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(b)断面形状:・

図 2・6. 断面流体力係数 Cd. Clの時刻歴

波形(2次元 CFD解析)
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tri? tri? 
Flow 

(a)断面形状:・ (b)断面形状:・

向
。

図 2・7. 瞬時における渦度分布 (2次元

CFD解析)(c)断面形状:+

2.4 2次元 CFD解析に基づくエオルス音の予測結果

2.4.1 2次元 CFD解析結果

3つの断面形状に対する 2次元 CFD解析による流体力係数の時刻歴波形を図 2・6に示

す.本図より，動圧と Dで無次元化した Cd(断面抗力係数)および Cl(断面揚力係数)

の変動は，どの断面形状においても周期的な解が得られている.また，瞬時における渦度

分布の例を図 2・7に示すが，物体の後流に大規模なカルマン渦列の発生が確認できる.

図2・6に示した Clの時刻歴波形を FFT処理し，周波数解析により得られたピーク値と

そのストロハル数 SI，および実験より求めた SIを表 2・4に示す.ここでは，実験と解析の

FFT処理における周波数分解能を一致させるため， CFD解析結果からの無次元サンプリ

ング時聞を 120(= U/CtJ.t・D))とした.表 2・4より解析値と実験値の比較は， SIにおいて

良く一致しており，流れ場は概ね精度良くシミュレートできていると思われる.

表 2-4. 2次元 CFD解析結果の一覧

Cross -section • • • Cl (Peak value) 1.41 1.48 1.11 
SI (Peak value) 0.217 0.128 0.185ホ

SI (Experiment) 0.20 0.13 0.18* 

* : Only for ・，“SI"is based on D=  10皿 x.f2.
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2.4.2エオルス音の予測結果

図2-8には，図 2・6のCFD解析結果と表 2・3中の Lcを式(2・1)に代入して求めたエオル

ス音の時刻歴波形を示す(観測位置は図 2・4を参照).すなわち，ここでは式(2・1)のスパ

ン方向積分に，式(2・2)中の“Lc・(L-γ)"を用いている.このスパン方向に関するパラメ

ータは，音圧の二乗平均値に対して与えられるため，図 2・8では“Lc・(Lー γ)"の平方根

を用いている.以上のような式(2・1)と式(2・2)を併用する計算方法により 2次元 CFD解

析結果と相関長さんを組み合わせて， Curle式を近似的に解くことが可能である.なお，

図2-8ではスパン長 L=400皿を仮定した.

図 2-8の時刻歴波形を FFT処理して実効値補正(-3 dB)を行い，実験結果と比較し

たものを図 2・9に示す.また，図 2・9より得られた SPLp拙を表 2・3の最下段に示すが，こ

れは結局，表 2・3および表 2・4中の Cl，SI， Lcを式(2・2)に代入して得られる結果と一致す

る.

表2・3より， SPLpeakは予測と実験の比較で，・を除いてほぼ良い一致を得ている.しか

しながら，エオルス音の大小関係は，実験では「・>+.:.・」であるが，予測ではre>園>

・」となり，・が最も大きくなる点で傾向が異なっている.すなわち 2次元 CFD解析に

基づく本予測法では，エオルス音の音圧レベルの大まかな予測は可能であるが，断面形状

に依存する大小関係を予測するには不十分と言える.
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図2-8.エオルス音の時刻歴波形 (L=400mm， 
2次元 CFD解析)
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2.4.3考察

.の予測値が大き予測と実験で異なる最も大きな原因は，発生音の大小関係において，

いことにある.そこで，実験値が豊富に存在する・と固について，平均圧力係数 Cpと変動

本解析値と文献による実験値との比較を試み圧力係数の実効値 Cp'の表面分布について，

各々CpとCp'の解析と実験の比較結果を示す.図2・11に田について，図2・10に・，た.

-では剥離点(図中 S.P.)および後流部分まず，図 2・10と図 2・11のCp分布をみると，

-では当然のことながら剥離点が角部になっており ，Cpの分が実験値と異なるのに対し，

.の解すなわち，(図 2・11中Ohtsukiの結果[2・141参照). 布も全体的にほぼ一致している

等価的にレイノルズ数が若干高い流れ場を解い析は剥離点が実験に比べて後退しており，

た結果になっているため， Stの解析値は実験値に比べて若干高い値を示している(本解析:

22 
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o 

Cp' (2次元 CFD解析)-の Cp，図 2・11.Cp' (2次元CFD解析)-の Cp •図2-10.

平均抗力係数 Cdは高.の解析値は実験値に比べて低いため，背圧係数で比較すると，

置の背圧係数の解析値は実験値と一方，(本解析:Cd= 1.6，実験:Cd= 1.2[2・121)• くなる

ほぽ一致しており， Cdも実験値とほぼ一致する(本解析:Cd=2.2，実験:Cd=2.05[2・151)• 

次に図 2・10と図 2・11のCp'分布をみると，・の場合，剥離点を少し過ぎた辺りの O与90

度では，本解析の Cp'は約 0.8を示しているが，文献[2・16]によれば実験値は約 0.2"'0.3で

あり，解析はかなり大きな値を示している.また，表 2・4中のピーク Cl値より求まる Clrms

.の Clrmsは実験ではその約半分の 0.6程度[2・171であり，で比較すると，本解析では1.0，

解析結果を-の場合，一方，Cp'にほぼ対応している様である.。=90度付近における
Bearmanの実験結果[2・131と比較すると後面部で大きな差が見られるが，それ以外の部分で

はかなり良く一致している.Clrmsで比較すると，本解析では約 1.1，実験では1.2[2・131と非

これは，・では後面部における Cp'が揚力方向には殆ど影響を及ぼ

さらに上下面での Cp'が良く一致しているために，解析の Clr附が実験値と良く一致

する結果になったと推察される.

常に良く一致している.

さず，

2次元 CFD解析では物体後部におけ-および・ともに，以上をまとめて考察すると，

る流れが 2次元性のために実現象ほど拡散されず，事l離渦の強度や乱れが強いために， Cp' 

-の場合は剥離点が角部に固定されしカミし，は高めに評価されているものと推察される.

さらに物体後部の圧力変動が揚力方向(空力騒音の音源とも言える)には殆ど影ており，

• 一方，Clrmsは比較的精度良くシミュレートできていると思われる.響を与えないため，

の場合は剥離点が流体の粘性に支配される不安定点であるために精度の良い予測が困難で

Stや Clrms

.について

あり， ~J離後の圧力変動が抗力方向のみならず揚力方向にも影響を与えるため，

なお，ひいてはエオルス音の予測が精度良く一致しなかったと思われる.
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図2・10および図 2・11のような比較検討を行わなかったが，圃と同様の傾向が得られてい

るものと推測される.

一般に 3次元 CFD解析を行うと 3次元流れ(セル構造や縦渦の発生など)が生じ，

流体力係数は小さくなると予想される.この様な現象を 2次元解析で捉えることは不可能

なので，本研究では実験により相関長さを求めて 3次元性を考慮する手法を用いた.本実

験の結果，・と・の比較で相関長さに大きな差がないことから，セル構造の大きさにはそ

れほど大差がないと推測できる.したがって 2次元 CFD解析に基づくエオルス音の本

予測法において，.が・ゃ・に比べて精度の良いシミュレートが困難であったのは，.の

剥離点の不安定性にあり，さらにCαlr円問n附，
もかかわらず 2次元解析により 3次元性が考慮、されなかったためと考えられる.すなわ

ち，異なる断面形状に対するエオルス音の大小関係を同一の解析ツールにより評価する場

合 2次元 CFD解析に基づく本予測法では不十分であり，セル構造や縦渦の影響なども

含めた 3次元 CFD解析に基づく予測が必要である.

2.5 3次元 CFD解析に基づくエオルス音の予測結果

前節で述べたように 2次元 CFD解析に基づくエオルス音の予測は，発生音のオーダ

を知ることは充分可能であるが，異なる断面形状に対する大小関係を精度良く予測するこ

とは困難であった.そこで，本節では3次元 CFD解析に基づくエオルス音の予測を試み，

2次元解析との比較を行いながら，予測精度の向上を図った.

2.5.1 3次元 CFD解析結果

( 1 )解析結果の概要

本研究では，時々刻々における物体表面の圧力値を全てストアしておき，それらのデー

タを式(2・1)または式(2・2)に代入して，エオルス音の予測を行う.すなわち，基本的には2

次元 CFD解析に基づく予測方法と大きな差異はない.3次元 CFD解析により得られた・

の断面揚力係数 Cl(動圧と Dで無次元化)の時刻歴波形の一例を，図 2・12に示す.

図2・12より，各スパン位置における Clは互いに同位相で変動しておらず，図 2・13に示

すような剥離点近傍から放出させた仮想粒子によるパーティクル・トレースの結果も踏ま

えると，柱状物体周りの流れ場は 3次元性の強い流れであることがわかる.各スパン位置

における断面流体力をスパン方向に積分して得られる柱状物体全体の流体力係数 (CD，

CL)の時刻歴は図 2・14のようであり， CLの時刻歴波形は“うなり"の様相を呈している.
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スパン方向格子数Nの影響調査( 2) 

とした場合N=  20，40，80 (等分割)-についてスパン長 Hを 4Dに固定し，ここでは，

円柱表面の Cp分布を図 2・15

に示す (H=16D[coarse]も参考のため記した).図 2・15より，本解析の CpはNに依らず同

CFD解析結果に比べて実験値[2・101，[2・111と一致する傾向を得ており

スパン方向に算術平均を施した，の3種類の解析を行った.

先の 2次元様であり，

ここで(特に背圧係数)，本解析結果の妥当性および3次元解析の有効性が窺える.また，

N に依らずほぼ同様の値

本研究では coarsegridを用いて 3次元解析を行うこととした.

Lcのような主要な音源パラメータは，St， Cl，ms， 

よって，

は割愛したが，

であった.

2.5.2エオルス音の予測結果

ここでは，物体表面の変動圧力値およびエオルス音の時刻歴波形に FFT処理を施す場合，

CFD よって，とした.周波数分解能を実験と一致させるため，んax=10kHz (Llf 25Hz) 

解析結果からの無次元サンプリング時間 (=uICdf・D)) 相関長さんは，を 120とした.

より相互相関関数図 2・12のようなデータ)

式(2・3)に基づき算出した.

26 

断面揚力係数 Clのスパン方向分布(例えば，

データの内外挿を行って，rc ( c )を求め，



一第2章一

U→時
2 

。

4

l

n

t

 

a
O
さ
ω
B
E
8
0
2
3帥
E
a
c
S
2

一3
o 180 135 90 

e (degree) 
45 

-の平均 Cp分布 (3次元 CFD解析)図 2・15.

… :.... j ....j.... t ....:.... \ ....:.... j 汁 ~ ..+\- ~~p~~~一一
事::I~l.... j ....j....t...+... \ ....i....j 汁 j 11:77717farr・li--
二WIK....'....j....t...-:-...j....¥...+..+....f....f....j....j...+..j....f....¥....，....j

~ 60 LjbHIM-;;:!;111けi1i!;1j

j::|M河川印刷叫い
ω1 !...+..;... t...+... j. ...!.... j.... t...f ...:..... .j . . ..j.:.f-nイ~r下~

目 j....j...f....:....j....:....j...t....f....:....j....j...f...j.....f....f....j

100 

10D l j|:| |:い 1..+...j1一竺riment… a 

宣 ov I ...\ t . +.+.t..+ ... j ....:.... I .. ..T.. ..f .. ..~.... j .I.T-FT.~f!.~.'I~~.Lf~ 

i ~: IIKj....j...t....f....j....j....j...+...f....¥....j....j....t..;.....f....:....1 
-m|JW...1.... t ....~.... j .. ï :...+ . ..1.....I ....f.... j ....\.... 1 十 1"-+"+"1
~ :: 1 P!"~~l'J州川j--..! .... j ....!... \.. . .1.. ...f . ...!.... jい; 

; 
2;引;日u川u汁|"|'ir外件付似斗叫恥F

20 

0 

20 

0 10∞2∞o 3∞o 40∞50∞60∞7∞o 8000 9000 1∞00 
Frequency (Hz) 

9000 1∞00 10∞2000 3000 4∞o 5∞o 6∞o 70∞80∞ 
Frequency (Hz) 

(b)断面形状:・(a)断面形状:.

1∞ 

10∞2∞o 3∞oω∞5∞o 6∞o 7∞o 8∞o 90∞10000 
Frequency (Hz) 

(c)断面形状:+

3次元 CFD解析に基づくエオルス音の周波数特性 (L=400皿)

27 

図 2-16.



一第2章一

図 2・16に，断面代表寸法 D=10mm，風速 U=30m/s，スパン長L=400皿，距離 r=

1mを想定した場合の，解析より得られたエオルス音の周波数特性を示す.周波数特性は

以下の方法で求めた.先ず，①スパン方向に分布する断面 Clの時刻歴波形を断面毎にFFT

処理し，②得られた断面 Clのパワースベクトル(即ち，位相情報は含まなし、)をスパン方

向に算術平均して平均値を求め，③周波数毎にω(=2πf)を掛けて(式(2・1)中の時間微

分に相当)，④[Lc・(L-γ)]0.5をスパン方向の積分に関するパラメータとして掛け合わせる

(式(2・1)中の表面積分に相当)，⑤最後に動圧(=112ρoCJ2)や観測位置，物体の大きさに

関するパラメータを考慮し 2次元解析の場合と同様に式(2・1)と式(2・2)を併用する形で

計算を行った.このような計算方法により， CFD解析でのスパン長 Hに依らず，任意の

スパン長Lから発生するエオルス音の予測が可能である.

3次元CF‘D解析結果より得られた SPLιp叫およびCα'lr円附11:附，
して表 2-5引lにこ示す.ただし，Clrmsは断面 Clと同様に，スパン方向に算術平均を施して平均

値を求めた.表 2・5より ，SPLp目 kとStはどの断面形状においても解析と実験の比較でほぼ

同様の値を示しており，解析の妥当性が確認できる.また，SPLp拙および Clrms，St， Lcは，

3次元 CFD解析におけるスパン長 Hにそれほど大きく依存しないことも見て取れる.

さらに，・の“H/D=8"における Lcが実験値より大きな値を示しているものの，それ以外

の断面形状ではんは解析と実験の比較で概ね良く一致しており ，Lcが断面形状にそれほ

ど依存しない点も傾向は一致している.結果的には，“H/D=4"のCFD解析結果に基づく

発生音の予測値(図 2・16参照)が，最も高精度であった.

断面形状と発生音の大小関係については，表 2・5より，大まかには「・今e>・」のよ

うな傾向が得られており，実験と完全に一致しているとは言い難いが 2次元 CFD解析

に基づく re>・>・Jに比べれば 3次元 CFD解析の導入に伴い，予測精度は向上し

ている.これは，特に・の発生音の予測精度が向上したことに起因している.また，図 2-16

における解析と実験の比較例では，高周波数域で解析値が大きいものの，大局的には比較

的良い一致を得ている.

2.5.3考察

図 2・17，図 2・18に 3次元 CFD解析より得られた物体表面上の平均圧力係数 Cpの分

布を示す.また，図 2・19'"図2・21には変動圧力係数 Cp'(2乗平均値)分布を示す.なお，

何れの図においても， Cpおよび Cp'は，断面毎に得られた値をスパン方向に算術平均した

ものである.図 2・15，図 2・17'"図2・21より得られた知見を，以下に列挙する.

(i)どの断面形状においても，Cpおよび Cp'の解析と実験の比較は，概ねほぼ良い一致を得

ている.なお，+は実験データがないので，比較検討については言及できない.
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3次元 CFD解析より得られた Clrms.St， Lc， SPLp叫 zの比較 (L=400mm) 

Cross- • • 4砂
section HID=4 HID=8 HID=16 HID=4 HID=8 HID=4 HID=8 

Clrms 0.55 0.56 0.52 1.00 1.01 0.60 0.73 

St 0.22 0.21 0.21 0.13 0.13 0.17合 0.18* 

Lc/D 5.8 5.0 6.2 5.0 4.3 8.7 13.9 

SPLpeak 86.8 86.0 86.4 87.0 86.6 84.0 88.3 

E St 0.20 0.13 0.18* 
x LclD 5.9 5.4 5.7 
p 
SPLpeak 84 dB 90 dB 85 dB 

表2-5.

一一H=4D(N=20) 
- H=8D (N=40) 
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図2-18.~砂の平均 Cp 分布 (3次元 CFD 解析)図2・17.・の平均G分布(3次元 CFD解析)

3次元 CFD解析により 2次元解析に比べて実験値に近づく傾向を(ii)・はCp，Cp'ともに，

2次元解析と 3次元解析の比較でそれ程変わらない.一方で・と 4・は，得ているが，

更なる3次元解析の導入により，剥離点が不定となる断面形状に対しては，すなわち，

(iii)・の Cp'の実験値は，剥離点を少し過ぎた辺りのe.:，. 90度で 0.2"'0.3と言われており [2・16]，
3次元解析 (Cp'毎0.5"'0.6)

(iv)・について後流側の Cp'をみると，

面側については実験値と良い一致を得ているため，

予測精度の向上が図られると言える.

でも未だ過大評価である.

揚力ただし，3次元解析でも未だ過大評価である.

(物エオルス音の予測では問題ない

空力騒音の音源とも言うべき Clrmsには殆ど影響を与えなし、). 

以上より，エオルス音の音源とも言うべき Cp'は， 3次元解析においても未だ過大評価で

あり， eのO王寺90度や・の後流側では実験値と完全には一致していない.例えば， eの解

体後部の圧力変動は，

析による Clrmsは若干大きく，これが「・王寺e>+Jの様な発生音の大小関係を与えており，
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現時点剥離点が不定である・の解析は，よって，発生音の予測精度に影響を与えている.

でも比較的困難な問題であり， LES乱流モデ、ルの適用を試みるなどして，更なる予測技術

しかしながら，これについては今後の研究課題としたい.の高度化を進める必要があり，

-の大小関.， .， 発生音の大きさのオーダを知るには充分な予測精度が得られており，

係については， 3次元 CFD解析の導入により 2次元解析に比べて予測精度は改善された.

このことは，空力騒音の実用的な予測精度向上に関して，重要な知見を与えたと思われる.

結言2.6 

解析的にエオルス

これは，同一の解析ツールにより，種々

4・なる 3種類の柱状物体を採り挙げ，.， 
音を評価し，その大小関係について詳しく調べた.
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の断面形状より発生するエオルス音の予測および比較を試みた研究例は見当たらず，発生

音の大小関係を解析的に求めることが可能になれば，低騒音化設計への一助となるのは間

違いないと考えたからである.

本研究では，流れの解析において，(i)計算の容易性および計算時間の短縮， (ii) 3次元

CFD解析の必要性の検討，の観点から，先ず始めに2次元CFD解析の適用を試みた.そ

して 2次元 CFD解析の妥当性について検討した後 2次元解析との比較のために 3

次元CFD解析へ発展させる順序とした.音の伝播解析にはCurleの式の双極子項を用い，

第 1章で述べたハイブリッド法に基づく.本章で得られた知見を，以下にまとめて示す.

(1)Stについては，断面形状に依らず 2次元および3次元 CFD解析ともに，実験との比

較で良い一致を得た.よって，流れ場は概ね精度良くシミュレートできている.

(2)風洞実験で後流における流速変動の相互相関関数より求めた相関長さんは，Re=20000 

の場合，断面形状やスパン長 Lに依らず，ほぼ同じ値であった.

(3)エオルス音のSPLp叫は2次元CFD解析に基づく予測と実験の比較で，概ね良い一致を

得た.しかし，発生音の大小関係は，実験では「圃>+与.Jであるが，予測ではr.>
圃>+Jであり，・が最も大きくなる点で異なる傾向が得られた.これは，・の予測値

が大きいことに起因しており，.が圃や+に比べて精度の良いシミュレートが困難で

あったためと考えられる.つまり，原因は・の剥離点の不安定性にあり，さらに音源

強度とも言うべき Clrmsが後流の 3次元性の影響を受けやすい形状であるにもかかわら

ず 2次元解析により 3次元性が考慮、されなかったためと考えられる.すなわち，

異なる断面形状に対するエオルス音の大小関係を同一の解析ツールにより評価する

場合 2次元解析に基づく予測法では不十分であり，セル構造や縦禍の影響なども

含めた 3次元解析に基づく予測が必要である.

(4)上述の知見を踏まえ 3次元 CFD解析に基づくエオルス音の予測を試みた結果，大ま

かには「・与.>+Jのような傾向が得られており，実験と完全に一致しているとは

言い難いが 2次元 CFD解析に基づく「・>圃>・Jに比べれば 3次元 CFD解析

の導入に伴い，予測精度は向上した.これは，主に・の流れ場，ひいては発生音の

予測精度が向上したことに起因している.

剥離点が不定である・の解析は，現時点でも比較的困難な問題であり， LES乱流モデル

の適用を試みるなどして，更なる予測技術の高度化を進める必要があり，これについては

今後の研究課題としたい.しかしながら，本章で構築した空カ騒音の予測ツールでは，発

生音の大きさのオーダを知るには充分な予測精度が得られており.，・，・の大小関係

については 3次元 CFD解析の導入により 2次元解析に比べて予測精度は改善された.

このことは，空力騒音の実用的な予測精度向上に関して，有益な知見を与えたと思われる.
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第3章プレートより生じるエオルス音の予測

3.1緒言

第3章では，あらゆる機械要素の中でも，比較的使用頻度の高い“プレート"を採り挙

げ，種々の形状を有するプレート(形状パラメータは弦長，厚み，前後縁形状)から発生

する空力騒音に着目する.

上述のようにプレートは様々な用途で流体機械に用いられることが多いが，風路などの

流れの中に置かれた場合は，プレートの厚みや弦長，風速などに依存した周波数で交番渦

(カルマン渦列)が発生し，この渦の変動に起因して生じる空力騒音(エオルス音)や

空力弾性振動がしばしば問題となる.この時生じる空力騒音は，その周波数特性が狭帯域

のピークを持ついわゆる離散周波数音であり，特に一様流中に迎角を与えずにプレートを

配置した場合は，柱状物体より生じるエオルス音とよく似た周波数特性を有する.そして，

プレートに加わる流体励振力も発生音とほぼ同様の周波数特性を有する.

物体の存在により生じる空力騒音の評価においては，第2章で述べたように Curleの

式[2・21の双極子項がよく用いられる.すなわち， Curleの式によれば，低マッハ数流れで、プ

レートが音響的にコンパクトと見なせる条件(発生音の波長がプレートの弦長に比して大

きい)においては，双極子項のみを用いて遠方場の音圧値から近似的に流体励振力を同定

することが可能であり [2引，発生音のデータ・ベース構築は，空力騒音のみならず空力弾性

振動の観点からも有用である.

ところで，プレートから発生する離散周波数音に関する研究は過去に幾っか行われてお

り[3'11-[3・3l，発生音の特徴としては，その増加傾向は風速の 6乗則に従い，双極子形の放射

指向特性を有すると言われている [3・11 しかしながら，著者と石原が実施したプレート弦長

と厚みの組み合わせを種々変えた風洞実験によれば，離散周波数音の風速依存性は必ずし

も風速の 6乗則に従うとは言えず，プレートの諸元や風速によっては，高次の多項式で近

似されるような複雑な増加傾向を示す結果が得られた.

そこで本章では，この離散周波数音の風速依存性や放射指向特性を風洞実験および

Lighthill方程式に基づく数値解析(第 1章で述べたハイブリッド法)により詳しく調べた.

その結果，弦長 C と厚み tの比 c/tが大きくなるほど，また風速が大きくなるほど風速依

存性は複雑な増加傾向を示し，放射指向特性も単純な双極子形にはならない傾向を得た.

このような傾向は，実験と解析の両者で定性的に一致しており，解析の妥当性が確認でき

たため，解析により Lighthill方程式の音源分布を求め，離散周波数音の発生メカニズム

について詳しく検討した.そして，実験および解析結果より，プレートが音響的にコンパ
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クトと見なせる実用的な限界条件を求め，空力騒音の予測精度向上に対して有益な知見を

得ることができた.

従来，柱状物体を採り挙げた研究例は数多く，音響特性に関するデータも幾っか存在す

るが，本章のように多数の供試プレートを用い，種々の音響特性について調べた実験例は

見当たらない.また，空力騒音について Lighthill方程式に基づき種々の音響特性を求め

た解析例も見当たらない.以上のような背景からも，本章における研究の必要性が生じた.

3.2風洞実験および実験結果の考察

3.2.1実験装置および実験方法の概要

実験装置および実験方法の概要を図 3・1に示し，その簡単な説明を以下に示す.

旦遠:U= 20""50m/s (放射指向特性の調査時は，U=30m/sのみ)で， 2m/sステップで

大きくしていった.なお，迎え角は0度とした.

盤盆生:スパン長 L=200皿のスチール製プレート.ただし，厚み tと弦長 Cの組み合わ

せは計 24種類であり， c/ t =2.0""37.5である(表 3・1参照).前後縁の形状は，半円形

状(以下， Rと略す)または角切り形状(以下， Sqと略す)の組み合わせで， ①Sq-Sq， 

②Sq-R，③R-Sq，④R-Rの計4種類である.なお，縁形状の表記法は r前縁形状ー後縁

形状Jである.

発生音の観測位置:プレート中心より r=0.5m離れた方位角 (J=O度の位置.ただし，

(J=O度は流れに垂直方向(揚力方向)の位置である(図 3・1参照).また，放射指向特性

の調査時のみ， 。を-30度""50度まで 10度刻みに計9点設定し，同時計測を行った.

Low noise J U Microphone at mid-span 
wind tunnel nozzle t (8=0 deg.) 
(口200mmx 200mm) 自

Flow 

Wind velocity 
U 

Y 

LO 。
~ 'rA~i孟iiiiiiip----

t 

て:Endplates(aC01おticallypermeable) 

図3・1.実験装置および実験方法の概要

34 



一第3章一

表3・1.供試プレートの厚み tおよび弦長 c (単位:mm) 

t ¥c 20 30 40 50 60 75 100 110 120 130 140 150 

4 O O O O O O O 

6 O O O O O O 

8 O O O 

10 O O O O O O O O 

o 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 o 1.0 2.0 3.0 4.0 5.0 

Frequency (kHz) Frequency (kHz) 

(a) R-Rプレート (b) Sq-Sqプレート

図3・2.発生音の周波数特性(実験，t=10mm， c=150mm，U=30m/s，r=0.5m， (J =0 deg.) 

塞墜装置:川崎重工業側明石技術研究所保有の低騒音風洞[3-4]を使用.ノズルの断面寸法は，

口200皿 X200mm. プレートの両端部には，音響透過性端板[3-5]を装着した.音の FFT処

理における周波数分解能は，L1f 12.5Hz，fmax=5kHzとし， 64回の平均化処理を行った.

3.2.2実験結果および考察

( 1 )ストロハル数

発生音の周波数特性の例として， R-Rおよび Sq-Sqの実験結果を図 3・2に示す.図 3・2

には，卓越したピークが見られ，本研究では最も卓越したピーク値のみを抽出する.図 3・3

に例として，発生音のピーク周波数J;，の風速依存性を示す.図 3・3より ，J;，は Uの増加に

伴い連続的かっ線形的に大きくなり，本研究では U=20"-'50m/sにおける平均的なストロ

ハル数St( J;，' t I U) を求めた.

ところで，一様流中に置かれた翼からも，空力学的な離散周波数音が発生することが秋

下[3'6]などにより報告されている.その文献[3・6]によれば，発生音の周波数特性は多峰性

を有し，主要なピーク周波数んはほぼ U0.75に比例して，階段状に増加する.本実験では

図3・3に示すように，文献[3・6]のような特性は見られない.すなわち，本研究ではんが U

に比例し，さらに連続的に変化するような離散周波数音を扱う.
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図 3-4.ストロハル数St(実験)

図3-4にStとc/tの関係を示す.図 3・4より Stは，①Sq-Sq，Sq-Rと②R-R，R-Sqの

二組に別れている.すなわち，①は前縁が Sqであり c/t 孟25のとき St孟0.2である.

一方で，②は前縁が Rであり c/t 亘25のとき St孟0.2である.しかしながら，①と②

は共に c/t > 25では St今0.2に漸近する.以上より ，Stはc/ t 豆25では前縁形状に支配

されると言え，これらの傾向は文献[3-7]とほぼ同様で、あり，本実験結果の妥当性が窺える.

( 2 )風速依存性

c/ tの組み合わせを種々変えた場合における PeakSPLの風速依存性の例を，図 3・5(a) 

--..-(f)に示す.ただし，図中の実線は最小二乗法により求めた多項式近似曲線である.図 3-5

(a)--..-(b)に示した PeakSPLは，円柱のエオノレス音で見られるような風速の 6乗則[3'8]に従

って増加している.しかし c/ tを 10から 12.5および 18.8へと大きくした図 3・5(c) ........ 

(d)，さらに tのみを小さくして c/t =25， 37.5とした図 3・5(e) --..-(f)を見ると， Peak SPL 

は風速の 6乗則に従わず，高次の多項式で近似されるような増加傾向を示している.また，

それらの増加傾向は前後縁形状によらず，ほぽ同じである.さらに，観測位置が風速依存

性に及ぼす影響を調べるため， R-Rプレートについて r=0.5mおよび1mとした場合の実

験結果をそれぞれ図 3・6(a)，(b)に示す.Peak SPLの増加傾向は，図 3・6(a)，(b)とも同じで

あり，観測位置をプレートから遠く離しても増加傾向は変わらないと考えられる.

ところで，図 3・5および図 3・6に示したように，ある風速域で PeakSPLが大きくなっ

たり，小さくなる風速依存性については，実験装置に起因した共鳴現象の関与が考えられ

る.そこで，(i)音響透過性端板間の共鳴， (ii)風洞ノズル部の共鳴，の 2つを疑い，小型ス

ピーカによる該当部位の音響励振試験を試みた.しかし，いずれの試験でも共鳴周波数は

見当たらず，本現象はプレートから生じる離散周波数音の基本的な特性であると推定した.
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そこで，風速依存性が 6乗則に従わず，複雑な増加傾向を示す理由としては，①プレー

ト周りの流れ場が変化した (uに対して流れが相似ではない)，②プレートが音響的に非コ

ンパクトな条件 (cがλに比べて無視できない程度の大きさになる)になったことが考え

られる.本研究におけるレイノルズ数Re(=U t I v )の範囲内では(104のオーダ)，例え

1ff-.~・ 1 川....... J.......¥......¥....l.....¥ 

叩
fPH仲間同石

;1r...............l............/........./......./l:誌
| 1............1.........1.......1己正竺

50 
10 20 40 50 30 

Wind velocity U (m/s) 
(e) t=6mm. c=150mm (clt=25.0) 

図3・5.風速依存性の例(実験，
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。=0 deg.) 0=150 mm， R-Rプレート.風速依存性の距離依存の例(実験，図 3・6.

スパン方向相関長さは大きく変化しなば円柱[3.91や角柱[3.101・[3・111の Stや変動流体力係数，

プレートの前後縁形状によらずほぽ同じであPeak SPLの増減が現れる Uは，また，し、-

縁形状の異なるプレート周りもし①の影響が大きいとすれば，(図 3・5(d) "-' (f)参照)， り

以Peak SPLが Uに対して同様の変化をすることは考えにくい.の流れ場は異なるため，

Peak SPLが c/tの増加につれて6乗則に従わなくなる理由としては，上上のことから，

述の①より②が支配的であると推察できる.

ここには詳細を割愛したが，表 3・1に示した 24種類全てのプレートを用いたそこで，

さら風速の6乗則に従わなくなる c/tを調べると c/ t孟15であり，風洞実験結果より，

、-、-
'- '-U>35碍/sがおおよその限界条件であった.c / t = 15におけるに詳細を調べると，

式(3・1)のような関係がある.c/λ とc/ t は，で，

(3-1) = St・U/拘・ c/ t c/λ 

c / t = 15をさらに U=35m/s，音速α。=340m/s， Stの平均値として St=0.2，ここでは，

r c /λ>0.31与 11π」が風速の 6したがって，c/λ=0.31となる.式(3-1)に代入すると，

乗則に従わなくなる(プレートが音響的に非コンパクトとなる)，おおよその条件と考えら

3.4節にて後述する音場解析でも同様の値が得られた.この限界値は，なお，れる.

( 3 )放射指向特性

図 3-7R-Rおよび Sq-Sqの c=150皿における発生音の放射指向特性を図 3・7に示す.

では，各 0における PeakSPLと位相を 8=0度(図 3・1参照)との相対値として示した.

ここでは割愛したが，図 3・7中の PeakSPLは y=O(図3・1参照)を境にして両側で同値

であり，位相のみが 180度異なることを確認している(後述の図 3・15も同様).すなわち，

tが小さく図3・7より PeakSPLは大局的には双極子形の放射指向特性を示しているが，
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なるにつれて， Peak SPLが最大となる Oは前縁組.IJ(B < 0度)に移動していき，後縁側

(B > 0度)ほど tの影響が大きい.また，位相は tが小さくなるにつれて， 。に対する

変化が大きくなり，後縁側 (B> 0度)ほど tの影響が大きい.さらに，図 3-7より放射

指向特性は，R-RとSq-Sqの比較で殆ど差異が見られず，すなわち，前後縁形状に殆ど依

存しないこともわかる.

以上より，風速依存性と放射指向特性は縁形状によらずほぼ同様の傾向を示しており，

c/ tひいてはc/λが両特性を支配していると考えられる.また，見かけ上の音源位置は，

音響学的な観点より，前後縁の形状によらず同じであることが推測される.
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図3・7.放射指向特性(実験，c=150 mm， U=30m/s， r=0.5m) 

3.3空力騒音の解析および結果の考察

本節では，c = 150皿 t= 4，6，8，10 mmの4種類の c/tに対し， R-Rおよび Sq-Sq

プレートを対象とし，発生音の風速依存性および放射指向特性を数値解析により再現する.

そして，実験結果との比較により c/λが両特性を支配する主要なパラメータであること

の妥当性を調べる.さらに， Lighthill音源の分布を求めて，音場を支配する見かけ上の音

源について調べる.

3.3.1 空力騒音の解析方法の概要

発生音の数値解析は，①流れ場解析→②音場解析の順に 2段階で、行った.本章で扱う

プレート周りの流れ場は 2次元的で低マッハ数(本実験では U/ao豆0.15)であるため，

流れ場解析には非圧縮性2次元 N-S式に基づく CFD解析コード“Nag2dgh"を用いた(第

2章で用いた 2次元 CFD解析コードと同じ). 
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計算格子は図 3・8に示すように Q-typeとし，格子点数を 256(周方向) x64 (半径方

向)とした.本章では，流れ場の定性的な傾向を把握するのが主目的であり，計算レイノ

ルズ数 Re(= U tI v) は全てのプレートにおいて Re=20000に統ーした.この値は u=

30m/s， t = 10皿を想、定したものであり vは空気の動粘度(=1.5 x 10-5 m 2/S)である.

ここで，Reを一定にした理由は， 3.2.2項で述べたように，実験結果から対象とする風速

範囲では流れ場がほぼ相似であると仮定できるためである.なお，物体の境界近傍におけ

る最小格子幅は 0.11Re1l2 tとし，計算は乱流モデ、ルを用いない非定常解析[3・121を行った.

(a)全体図 (b)物体近傍

図3・8. 計算格子系

ところで，低マッハ数流れにおける，静止した固体境界が存在する場合の空力騒音の評

価では，一般に Curleの式の双極子項がよく用いられる.しかしながら，本章では非圧縮

性流れの解析を行うので，本 CFD解析より得られた物体表面の変動圧力をそのまま Curle

の式の双極子項に代入すると，物体が音響的に非コンパクト(c /λが大きし、)となる場合

には誤差が生じる [3・131 ただし，物体が音響的にコンパクトである第 2章の柱状物体のよ

うな場合は，非圧縮性流れの変動圧力を用いても問題はない.

すなわち，物体表面上の変動圧力には，実現象として波動的な位相分布が生じており，

このような位相情報が考慮されない非圧縮性流れの仮定は厳密には正しくない.つまり，

c/λ が大きくなる程，翼弦方向に分布する波動的な位相情報を考慮、して，双極子項の表面

積分計算を行う必要がある.よって r物体が非コンパクトjである場合に，非圧縮性流れ
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の変動圧力を Curleの式の双極子項にそのまま代入すると，誤差が生じることになる.言

い換えれば，完全な圧縮性流れで解いた変動圧力を Curleの式の双極子項に代入すれば，

f物体が非コンパクト」であっても問題は生じない[3-131 (実験結果および後述の図 3・21(b)

のような複雑な音場を再現できる).ただし，以上の議論は，本章のように流れが低マッハ

数でCurleの式の四極子項が無視でき，音場を双極子項のみで評価できることを前提とし

ている.ここでは詳細を割愛するが，本 CFD解析結果(非圧縮性の解)と Curleの式の

双極子項(後述の式(3-5))による発生音の計算では， 3.2節で示した複雑な風速依存性や

図3・7のような放射指向特性を再現することはできず 6乗則の風速依存性と双極子形の

放射指向特性を得るのみであった.

しかしながら，本研究対象においては， r物体が非コンパクトJな場合でも (c Iλの大き

さに関係なく)， Lighthill方程式を適用すれば，非圧縮性流れの解を用いて音場を評価す

ることができる[3・131 すなわち，静止した媒質に対する波動方程式を満足し，さらに物体

表面の境界上で法線方向微分が 0となるような (aGI a n= 0，すなわち，物体形状に適合

化した[3・141) グリーン関数Gを用いれば， Lighthill方程式は静止した固体境界の存在を考

慮、することができ，音の密度変動(音圧)が流れの速度変動を積分した項のみで表され

る[3-141，[3・151 ところで，プレートが音響的に非コンパクトな場合に 6乗則が成り立たなく

なる現象は，発生音のプレート自身による散乱が複雑化する現象と解釈することができる.

その散乱の変化の様子は c/λをパラメータとした場合，図 3.21のようであり，詳細は

3.4節にて後述する.

本章では後述のように Lighthill音源の分布を調べ，音場の支配的な音源についても言

及するため， Lighthill方程式を適用することとした.本章で扱う離散周波数音においては，

流れ場および音場がほぼ周期的であり，定常変動を仮定できるため，音圧p'(玄，ω)の計算に

は式(3・2)のような Lighthill方程式を用いた[3・151 なお，式(3・2)は前出の式(1・9)に， γ=  

T;/'， a p' I a n = a GI a n = 0を代入することにより求められる.

r θ2]:， (i) θGω 
p'(x，ω)=1 ゲーム-dV(y)，一一=0

JV(y) 砂tみ)j 伽
on S(y) ・・・・・・ (3.2) 

ここで X，Yは各々，観測点，音源の位置ベクトル， ωは角振動数 (=2πf)，Gは物体

の境界を考慮したグリーン関数，Tjjは Lighthi1lの応力テンソルであり，上付きのωはフ

ーリエ変換を表す.ここでは，高レイノルズ数および低マッハ数の流れを扱うので，静止

流体の媒質密度 ρ。を用いて Tjj= ρoV j V jとした.また， S(y)とnは，それぞれ，プレート

表面および法線方向を表す.

式(3・2)中の Gωは， Helmholtz方程式より求まるグリーン関数である.本章では音場の
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定性的な傾向を把握するのが主目的であるため，簡単のために 2次元境界要素法 (BEM)

を用いて Gωを求めた(一定要素，計算格子は CFD解析のそれと同じ).ここで 2次元

音場の基本解 Go叫(グリーン関数)は，式(3・3)で与えられる[3.16) なお，式(3・2)には

Ixl ~λ ， Ixl ~ cのような仮定が含まれていないので，近傍場の評価も可能である.

Go(l)(x，y) =イHパか) . (3・3)

ここで jは虚数単位，Ho(2)は0次の第2種ハンケル関数，kは波数(=ω/ao)， aoは静止流

体中の音速，r= Ix-ylである.

式(3・2)中のGωは相反定理が成り立つため[3・17l，観測点に音源を置いた時のGωより求め

た.また，式(3-2)中の体積積分は， CFD解析の計算領域内にて行った.ところで 2次

元音場の Goωはrが大きい場合，式(3-4)のようになる [3・16)

ぐ (x，y)応j長exp[-j(かう)]
この式(3・4)から rGoωα(ωr)ー0.5Jであり 3次元音場の rGoω 民 r-1Jとは異なる.そこ

で，後述する風速依存性を求める場合には，それが周波数に大きく依存するパラメータで

あることを踏まえ， GO叫のω一0.5の影響を取り除くため，p'(玄，ω)にω0.5を掛け合わせたこ

とと等価な補正，すなわち，得られた PeakSPLに r+20Log10ω0.5 Jのような補正を施し

た.

3.3.2流れ場の解析結果

図3・9に 2次元CFD解析より得られたR-Rおよび Sq-Sqの t= 10 mm， C = 150皿に

おける瞬時の等渦度線図を示す.図 3・9より，前縁部に剥離泡および再付着の様子が窺え，

後縁からはカルマン渦列の放出が窺える.

:ど士三ご竺子融
1 ・・"'''''''F.';''!ftI'聞~.:::-;:芳明圃圃..".::. ".九 瓦~.'.' .".，."""，，:1 

iOiOiIiiii誼

守荷積島-=

: Clockwise 

一一一一ー:Counter clockwise 

(a) R-Rプレート (b) Sq-Sqプレート

図3・9.瞬時における等渦度線図(CFD解析，t= 10 mm， C= 150 mm， Re=20000) 
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図3・10.プレート表面の平均圧力分布(CFD解析，t= 10 mm， c= 150 mm， Re=20000) 
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(b) Sq・-8qプレート

図3・11.プレートに加わる流体力の時刻歴波形(CFD解析，t=10 mm， c= 150 mm，Re=20000) 

(a) R-Rプレート

何れのプレートも翼弦位置X/c=

図 3・10からも変動圧力係数(実効値)Cp'は大きな値を示しており，

プレート表面上における剥離泡の再付着位置が確認できる.

同プレート片面の表面圧力分布を示す.

0.3"""0.5において，

図 3・10に，

文献これらの圧力分布は，

本解析結果の妥当性が窺える.[3・2]中の実験結果と同様の傾向であり，

た図3・11には同プレートにおける抗力係数Cdおよび揚力係数 C，の時刻歴波形を示す.

だし，図 3・11中の CdとC，は，主流の動圧(=1/2ρ。U2)と厚み tで無次元化した.図 3・11

より ，C，はほぼ周期的に変動しており，先述の定常変動の仮定が妥当であることが示され，

柱状物体から放出されるカルマン渦列と同様の交番渦が生じていることがわかる.

音場の解析結果3.3.3 

c =150皿における発生

スパただし，c =150皿のそれを示す.

図3・12に，本解析で得られた R-RおよびSq-Sqの t=10阻，

t =6 mm， 

43 

図 3・13にSq-Sq，音の周波数特性を，
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ン長は実験と同じく L=200皿とし，スパン方向の物理量の変化は全て同位相であると仮

定した.また，図 3"12，図 3・13には参考のため 2次元自由音場のグリーン関数 Goωを

用いた Curleの式の双極子項(式(3"5);定常変動のみを仮定)による解析結果(破線で表

示)も併せて示した.

内 ω)=二引土主H門的山，ω)dS(y) ω5) 
斗.1S(y) r 

ここで，Pは物体表面上の圧力，H1(2)は1次の第2種ハンケル関数である.
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(a) R"Rプレート (b) Sq"Sqプレート
図3・12. 空力騒音の解析結果 (t =10 mm， c=150 mm， U=30m/s， r=O，5m， (J = 0 deg.) 
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図 3・13. 空力騒音の解析結果 (Sq"Sq，t =6 mm， c=150 mm，U=70m/s，r=0.5m， (J = 0 deg，) 

図3・12より，解析による発生音の周波数特性は実験(図 3"2) と同様に卓越したピーク

を有している.このんより求めた Stを表 3・2および表 3・3に示す.両表より，解析の St

は実験のそれに比べて小さく，これは計算格子の組さ等に起因していると思われる.また，

Lighthill方程式(式(3"2)) とCurleの式の双極子項(式(3"5)) による PeakSPLの比較

は，図 3・12では良く一致している.これは，本解析条件が風速の6乗則に従う範囲内(プ

レートが音響的にコンパクト)にあるからである(図 3"14中の t=10 mm参照).一方，図
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R-Rプレートの St表 3・2.
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空力騒音の風速依存性(解析.図3・14.

非圧縮性流れの(図 3・14中の t=6mm参照)， 3・13では6乗則から外れた解析条件であり

Curleの式の双極子項による PeakSPLは， Lighthill方程式のそれに比解に基づくため，

ベて 10dB程度大きい.

ただし，図3-14(a)，(b)にそれぞれ R-Rおよび Sq-SqのPeakSPLの風速依存性を示す.

すなどの Uにおいても Re(= U t / v ) = 20000の解析結果を用いた.流れ場の物理量は，

第 1章

で述べた Lighthillの音響アナロジーに立脚するものであり， r音源としての乃が音場とは

全く無関係に求められるjことを利用したものである.本章では低マッハ数流れを扱い，音

このような考え方は，rTij=ρo V ; V jJはどの Uに対しても全く相似である.わち，

音響が顕著でない現象を扱っているので，(流場と音場の連成)響学的なフィードパック

アナロジーの採用は妥当である.

3次元解析に比べて相関長さの仮定やグリーン

Peak SPLは本解析と実験の比較で定量的には
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本解析は 2次元であるため，

このため，関数の差異[3・161などが生じる.

ところで，
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一致しない.しかし，風速依存性の議論においては， Peak SPLの絶対値よりむしろ，U

の変化に対する変化量が重要である.

本解析では c/tひいては c/λが風速依存性に及ぼす影響について調べるため，Uに

対する流れ場の変化は考慮せず，相関長さをどの Uでも一定とした.一方，グリーン関数

の差異については，前述のように PeakSPLに r+20LoglOω0.5 Jの補正を施し，U (OCω) 

の変化に対するグリーン関数の変化が 3次元のそれと同じになるよう対処した.よって，

図 3-14では PeakSPLの絶対値を示していないが，相関長さを一定と仮定した場合にお

ける風速依存性の定性的な傾向は，本解析で再現できていると思われる.

図 3・14より tが小さくなるにつれて PeakSPLの風速依存性は6乗則には従わず，

高次の多項式で近似されるような増加傾向を示している.これは，図 3・5(a)，，-，(f)で示され

た実験結果と定性的に一致する.ただし，図 3・14では 6乗則に従わなくなる風速域が実

験に比べて高い傾向が得られているが，これは解析による Stが実験のそれに比べて小さい

ことに起因している.なお，図 3・14(b)中には r=5mの解析結果も示しており，観測位置

を遠方に設定しても PeakSPLの増加傾向は変わらないと言える.
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図3・15.空力騒音の放射指向特性(解析，c=150 mm， U=35-37.5m/s) 

以上より，流れ場が Uの変化に対して相似であると仮定して風速依存性を求めても，実

験結果と同様に tが小さくなるにつれて 6乗則には従わない傾向が得られていることから，

c/λは風速依存性を支配する主要なパラメータであると考えられる.

図3・15(a)，(b)にそれぞれR-RおよびSq-SqのPeakSPLの放射指向特性を示す.ただし，

図 3-15では発生音のんを実験と一致させるため，解析による Stが実験に比べて 15"-'20%

程度小さいことを考慮、して，図 3・15(a)で、は解析時の風速を U=30/0.85毎35m/s，図 3・15(b)

では U=30/0.8= 37.5m/sとした.ところで，本解析では静止した媒質の波動方程式から
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グリーン関数を求めているため，音波が主流に流される効果，すなわちドップラー効果の

影響は含まれていない.例えば，図 3・15中の音圧値分布は，図 3・7のそれと比較して定性

的にほぼ良く一致しており，別途検討した結果からもドップラー効果の影響は小さかった.

一方，位相分布については音速の変化に起因していることから， ドップラー効果の影響を

受けやすいと考えられる.そこで，以下ではこれについて考察する.

ドップラー効果を考慮した音速ao'は，ao'=ao (1ー Ulα0・cosφ)のように見積もることが

できる [3・181 ただし，方位角。はプレートの前縁を 0度，後縁を 180度とする.本実験で

はU=30m/s， U /ao今0.09，ct = 60""' 140度であるため，ao'/ao与0.96""'1.07となる. ドッ

プラー効果による位相の誤差Ljctは，Ljゅ =ωr(lIao-lIao')のように見積もることがで

きる.そこで，誤差が最も大きいと考えられる t=4皿のプレートを採り挙げ，./p=1400Hz， 

r=0.5m， ao'/ao= 1.07 (ゅ =140度，B =50度を仮定)を代入すると， Lj ct -=-r 48度となる.

すなわち，図 3・7中の t=4阻，B = 20""' 50度では，位相が解析結果(図 3・15)に比べ

て20""'48度大きくなっていると考えられる.

例えば，実験で得られた図 3・7(b)と解析で得られた図 3・15(b)中の t= 4mmにおける位相

の比較を行うと， 。が大きいほど実験の位相は解析のそれより大きな値となっており，そ

の差異も上述の推算値に近い.よってこれは， ドップラー効果のAφ によるものと考えら

れる.また t= 6mmで見られる実験と解析の位相の差異も，同様にAφ によるものと考

えられ，一方で t= 8皿， 10 mmではんが低くなるため，Ljゅは小さい.しかしながら，位

相分布についても定性的な傾向は図 3・15と図 3・7の比較でほぼ良く一致しており，本解析

は実験結果を定性的に再現できていると思われる.なお，図 3・15(b)中には r=5 mの解析

結果も示しており，観測位置を遠方に設定しても放射指向特性は殆ど変わらないと言える.

ところで，本解析で求めた Sq-Sqの風速依存性および放射指向特性は， R-Rの解析結果

と比較して同様の傾向である.すなわち，解析においても両特性は前後縁形状に依存せず，

音響学的観点より見かけ上の音源位置は同じであることが推測される.

3.3.4 Lighthill音源の分布

本項では， Lighthill方程式(式(3・2))中の音源パラメータであるa2九ω/a Yiδ月(以下，
Tij"'"と略す)の分布を用いて，音源の寄与度などを詳細に調べる.

図 3・16に， R-Rおよび Sq-Sqの t= 10 mm， C = 150阻のピーク周波数んにおける

|九ω"1の分布を示す.RI"は複素パラメータであり 1Tijw" 1はy=0を境にしてほぼ対称

な分布を示している(図 3・16).また，ここでは割愛したが， zlf"の位相分布は上面側と

下面側で 180度の位相差があり，これにより基本的には双極子形の放射指向性が形成され

る.
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図3・16.hにおける Lighthill音源の分布 (CFD解析， t =10 mm， c = 150皿 ，Re=20000)

図 3・16(a)中の 11γ"1は，

所で大きな値を示している.

方向に分裂する領域 (A部)

剥離泡の再付着部 (A部) と交番渦の放出部 (B部)の2笛

同様に， 図 3・16(b)中の|九曲勺も，前縁からの剥離渦が流れ

と交番渦の放出部 (B部) の2箇所に主な分布が見られる.

これら 1Tij"''' 1の分布を，プレート表面上の Cp'分布(図 3・10参照)と照合すると 1Tij"''' 1 

の大きな位置やその近辺で Cp'も大きな値を示している.すなわち， Cp'は 1Tij"''' 1と相関の

強いパラメータであることが窺える.

ところで， Lighthill方程式(式(3・2))によれば，発生音p'(玄，ω)は分布する 11f"とグリ

ーン関数 Gωを乗じて，

るパラメータであるが，

それらを積算することにより求まる Tij"'''は流れ場のみに依存す

Gωは観測点の位置やhに依存する音場のパラメータであり， Gω 

の分布を考慮して， 1γ"カミp'(x，ω)に及ぼす影響を厳密に検討しようとすると，普遍的な知

見を得ることが困難となる.図 3・17には一例として， t =10 mm， c =150皿の Sq-Sqプ

レートを採り挙げ，代表的な遠方場での観測位置を r=5.0m，。=0度とし， h=525Hz 
(U=30m/sを仮定)とした場合のプレート周りにおける G曲分布を示す.図 3・17と図 3・16

を照合する限り，プレート近傍における Gつま，主要な 11f"が分布する局所的な範囲内(具

体的には図 3・16中のA部およびB部)では急峻な変化が見られず， G曲の絶対値およびプ

レート上面側/下面側での位相差も概ねほぽ同様の値である.すなわち，近似的には Gωの

影響を無視できると考えられる.そこで，本項では近似的ではあるものの， 11f"分布のみ

から， A部およびB部の RY"が発生音に及ぼす影響について調査した.なお，前述のよう

に，Curleの式の双極子項で音源となる Cp'とRY"が相関の強いパラメータであると窺える

ことからも，発生音の音源分布として Tij"'''のみに着目するのは妥当であると考えられる.

表 3・4および表 3・5に， それぞれ R-RとSq-Sqのプレートに対する，領域Aおよび領

域 B (図 3・16参照)における Tij"'''の音場への寄与度を調べた結果を示す.表 3・4，表 3・5

中の σは，式(3・6)で定義されるパラメータであり，単位1乃ω"1当たりの放射音寄与度と見

なすことができる.すなわち， σが大きいほど正味の音源強度が大きいことを表す.
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σlr叫ん…
~Tü 0) "ldV J Vf  .L ー . (3・6)

表3・4，表 3・5の最右列より，数値IAI (領域AのみのS1 T/'" 1 dV)はIBIより若干大

きく，位相を考慮しない場合の音源強度は，領域Aの方が若干大きい.しかし，位相を考

慮した領域Aにおける正味の音源強度 r20LoglOa Jは領域Bのそれに比べてかなり小さ

いため，結局，領域BのTγ"が発生音に寄与する.例えば，表 3・5中の t=4mmで、は，領

域Bと領域Aの音源強度 r20LoglOσJのdB差はr-30ー(ー53)=23dBJであり，領域 B

の単位11γ勺当たりの発生音が領域 A より 23dB大きいことを示している. しかし，

r 20LoglO( 1 A 111 B 1 ) Jでは領域Aが7dB大きいので，これらの値を用いて発生音の比較を

概算すれば，後縁部(領域 B)は前縁部(領域A) より 16(=23-7) dB大きな音を放

射していると考えることができる.すなわち，音場を支配する見かけ上の音源は， R-Rお

よびSq-Sqともに後縁部に存在し，音源位置はプレートの前後縁形状によらないと言える.

なお，表 3・4中のr20LoglO( 1 A 111 B 1 ) Jにおいて t=4凹のみ値が小さいのは， R-Rでは

前縁での剥離泡が小さく，したがって A部の九W"も小さし、からである.

t Observer direclion 

(a) G曲の絶対値

↑Observer direction 

3∞deg.ー一一一一一

(b) Gωの位相

図3・17.Gωの分布(t=10mm， c= 150 mm， r=5.0m， e =Odeg.， /p=525Hz(c/λキ0.23))

表3・4./pにおける Lighthill音源の寄与度調査結果 (R-Rプレート)

Plate spec. 20 LOglO (σ) a~h 20 LOglO 
( c =150 mm) RegionA Region B (IAI/IBI) 

t=4阻 -36 dB -28 dB -25 dB 

t=6皿 -48 dB -26dB o dB 
t=8皿 -47 dB -24 dB 3 dB 

佐=10皿 -46 dB -22 dB 5 dB 

安 1A 1 and 1 B 1 = S 1 Tijw勺dVfor Region A， B at /p， respectively. 
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表3・5./pにおける Lighthill音源の寄与度調査結果 (Sq-Sqプレート)

Plate spec. 20 LOglO (σ) at/p 20 LOglO 
( c=150 mm) RegionA Region B ( I A I I I B I ) 
t=4皿 -53 dB -30dB 7 dB 

t=6皿 -39 dB -23 dB 7 dB 

t=8 mm -44dB -25 dB 6dB 

t=10阻 -37 dB -24dB 5 dB 

叶A1 and 1 B 1 = S 11γ勺dVfor Region A， B at /p， respectively. 
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W 

ー1600
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(b) Line B上

図3・18./pにおけるITijw"dV]とTijW"dVの位相分布 (R・R，t=10 mm， c= 150 mm， Re=20000) 

(a) Line A上

X 
Xc 

九
ω"dVの分布を簡易モデル化した関数j(X)図 3・19.

図 3・16(a)中の Line

Line A 

さらに九ω"の詳細な分布を調べるため，

Aおよび LineB上における 1Tij"'''dVIと九ω"dVの位相を求めた(図 3・18参照). 

とLineB上(図 3・18(b))における位相変化の様子を比較すると，

R-Rプレートを例に採り，

Line 上(図 3・18(a)) 

この流れの変動に基づく位A上の位相勾配は LineB上のそれに比べて 2倍程度大きい.

ゆ'と Ucのは渦の移流速度 Ucに依存していると考えられIM9l，
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ザ dO dO 1 1 d砂一 ω r" dX一打 1一一一=一一 =一一一一 一一 ，'，' -.-= Ur ， ・・・・・・・・・・ (3-7) 
dX dTdX/dτ U r' dτ U r' l dτ'-) c ....， c ¥ /  

ただし， φは位相 (rad.)であり tは時間 (sec.)を表す.したがってI Stを用いて式(3-7)

を変形すると ，Ucはω=2πStU/ tの関係を用いて，以下の式より求めることができる.

U c _ 21t . St 
(3・8)

U o'.t 

式(3・8)と図 3・18中のφ'より Ucを計算すると，Line A上ではφ'毎 0.23rad.lmm， Line B 

上ではゆ'キ0.12rad.lmmであり ，St=0.20 (表 3-2参照)， t=10mmであるから， Line A上

では Uc毎0.5U，LineB上では Uc=r1.0Uとなる.すなわち， A部では Ucが遅いために

Tγ"の位相空間変化が急峻になり， Tlf"は相殺されやすい.一方， B部では UcがA部の 2

倍程度速いため Ti/，'"の位相空間変化は緩やかで， 11f"は相殺され難い.この相殺現象を

極めて簡単なモデルにより概念的な説明を試みると，以下のようになる.

すなわち， Line AおよびLineB上の九曲"dV分布を次式のような複素形式の関数f(X)

で表記する.

f(X) = F(1-X / XC)exp[-iOX]…………・… (3-9)

式(3・9)は図 3・19に示す 0孟X豆Xとで定義される関数であり， φの変化量は図 3・18より

ほぼ 4πおよび8πのように見積もれる.また，式(3・9)は図 3・18における 1Tij"'''dVIの最大

値より右側の領域をモデ、ル化している.式(3・9)を区間[o，xdで積分すると， Line Aおよび
Line B上のどちらも次式となる.

I Jo
xc 
f (X ) dXトF/件，， . . ， ， ， ， . " . . . " (3-10) 

よって，式(3・10)より φ'が大きいほど式(3・6)の積分値は小さくなり，したがって，空間

の位相変化が大きいほど， 1九i)γ'"グ
ω

3任-18における 11乃ijγif
叫 "dV引|の最大値より左側の領域においても同様のことが言える.また，

メx)をさらに高次の関数で表し，積分区間も厳密に与えれば，表 3・4 と同様の傾向が得ら

れることを付記しておく.以上のような理由に基づき，再付着部の 11γ"1が後縁部のそれ

とほぼ同じ大きさであっても，発生音への寄与度は小さくなると考えられる.

ところで，再付着部の Cp'は後縁部のそれと同程度の大きさであるが，遠く離れた観測位

置での音圧とプレート表面上の変動圧力の相互相関を求めると，再付着部ではなく，後縁

に近づくほど相関は強くなるという実験結果が示されている [3・21 本解析では先に述べたよ

うに， 1γ"とCP，の相関が強く，ここでは詳細を割愛したが，プレート表面の Cp'において

も九山と同様の相殺現象が見られた.すなわち，再付着部の Cp'は比較的大きな値を示す
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が，翼弦方向の位相変化が RY"と同様に急峻であるため，相殺されやすい.よって，再付

着部 Cp'の揚力変動 Clrmsへの寄与度は小さくなり，後縁近傍の Cp'が Clrmsに大きく寄与す

る.図 3・12に示したように， Tij"'''を音源とする Lighthill方程式およびClrmsを音源とする

Curleの式より求めた両 PeakSPLは，物体が音響的にコンパクトと見なせる条件下で良

し、一致を示しており，このことからも zlf"とCp'で、音源領域が一致する傾向が得られるの

は妥当である.

3.4ダイポール音源とプレートによるモデルの音場解析および考察

本節では，空力騒音の音場を模したダイポール音源とプレートで構成されるモデルの音

場解析より c/λがプレート周りの音圧分布に及ぼす影響を調べる.

3.4.1解析モデルの概要

これまでの議論より，空力騒音の音場を支配する見かけ上の音源は，縁形状によらず

後縁部に存在することがわかった.そこで，本節では空力騒音のモデ、ルとして，図 3・20

に示すようなダイポール音源(後縁側)とプレートで構成されるシンプルな音響解析モデ

ルを用いる.そして，境界要素法 (BEM)を用いた2次元音場解析により c/λがプレ

ート周りの音場に及ぼす影響を調べ，考察を行う.

ダイポール音源の位置は，これまでに示した R-Rおよび Sq-SqのLighthill音源分布(後

縁部)とほぼ整合し，かっ分布を代表するような位置を選んだ.ただし，プレートは Sq-Sq，

t =10皿， c =150皿を仮定し，ダイポールは各々単位強度で，互いに逆相となる 2つの

集中音源から成る.また，ここではダイポール音源により励起された，プレート表面上の

変動圧力によって生じる音(散乱音)を評価する.すなわち，低マッハ数流れにおいては，

通常，本質的な空力音源九W" 本モデルではダイポール音源)からの直達音は，散乱音と

比較して無視できる程小さし、からである [3.13] そこで，図 3・20の音場解析モデ、ルで BEM

により求めたプレート表面圧力(圧縮性の変動圧力)を， Curleの式の双極子項(式(3・5))

に代入することにより，プレート周りの散乱音場(直達音を含まない SPL)を求めた.

3.4.2解析結果および考察

図3・21(a)，(b)に， c/λをそれぞれ 0.05""0.5と0.6""1.6まで変化させた場合の放射指向

特性を示す.本解析モデルに基づく散乱音場の音圧レベル分布は，プレートを境にして上

下対称であり，遠方場についても調べるため，図 3・21(a)，(b)の上半分は r=0.5m，下半分

52 



一第3章一

は r=5mのように観測位置を設定した.ところで 1つの双極子による遠方場での音庄

値p'はrp'民 ωJであり，さらに 2次元音場では rGo曲民 ω -0.5J [3・16]であるから，結局rp'α

ω0勺となる.そこで，図 3・21(a)，(b)はωの影響を排除すべく，図中の音圧レベルには

r -20LoglOω0.5 Jの補正を施した.これにより，音場が双極子形の放射指向特性を有し，

Peak SPLが風速の 6乗則に従う(プレートが音響的にコンパクトである)範囲では，

補正した音圧レベルおよび音圧分布がωによらずほぼ一定となる.

図3・21(a)より， c/λ 豆0.3では双極子形の放射指向特性をほぼ満足しており，揚力方向

位置 (e=0度)における音圧レベルは c/λ の変化に対して 1""'2dBの差異が見られる

程度である.しかし c/λ 孟0.4では c/λ の増加に対して音圧の最大位置が徐々に前縁側

に傾き，さらには花びら状の複雑な放射指向特性を示す(図 3・21(b)).すなわち，空力騒

音の場合は Uが大きくなるにつれて c/λ も大きくなり，揚力方向の観測位置では花びら状

の音圧分布の山と谷を繰り返して経験するため，風速依存性には起伏が生じ，複雑な増加

傾向を示す(図 3・22参照).以上の傾向は，観測位置がプレートより遠方でも近傍と変わ

らない.ところで，図 3・7および図 3-15中の t=4mm(c/λ=0.63)では，放射指向特

性が双極子形から四極子形へと遷移する c/λ であるため(図 3・21(b)参照)，他の tに比べ

てPeakSPLおよび位相の分布が異なることがわかる.

以上の解析結果より，双極子形の放射指向特性が成立しなくなる(プレートが音響的に

非コンパクトとなる)限界の c/λ は，おおよそrc /λ>0.3Jである.これは 3.2.2項の風

洞実験結果より得られた，風速の 6乗則に従わなくなる限界値とほぼ一致しており，実験

による限界値が妥当であることを裏付けている.さらに，この限界値は， Howeによる有

限弦長翼を対象とした解析解[3・20]とも良く一致しており，本限界値の妥当性が窺える.な

お，ここでは割愛したが，ダイポール音源の配置を図 3・20より若干変化させ，さらにプ

レートの c/tや縁形状を変えて評価しても，上述の傾向や限界値は変わらないことを確認

している.

(e沼ω--• ) 

Rigid plate l dn = U on抑)J 

Flow 
direction 

¥ t / 2 

1-1 
Dipole source 

図3・20.空力騒音の解析モデル
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(a) c/λ=0.05'"'"'0.5 (b) c/λ=0.6'"'"'1.6 

図3・21.種々 c/λに対する空力騒音 SPL(散乱音)の放射指向特性

(
∞
℃

)Jaω
ぷ
伺
@
乱
。
〉
一
一
F

伺一

ω区

1j........f.....l...j-...f...f..I..l..................V 
1t......f.....j....t...I...f..I..j〆仲c..t.......I.....j-...t...I...I..j
it.....+ ...+ ~5 1 J什f川 f.......I.....l....t...I...I..j
1t.....+...btfi1T.................I.........+....+...+++..H 
1t;1j1f..I.+.H................I.......I....+...++.I...H 
d 凶寸1-.+++.1.+-11Od~ ....+ ....+...+..tI..H 
/f........+....I...+.+++.I..I................I.....+....+..++..1..1 
V 1.....+....+..l..t..I+.I.j..............I.........+......I...++++.j 

図3・22.式(3・2)による空力騒音の風速依存性(R・R， t= 4 mm， c= 150 mm， r=0.5m， 9=Odeg.) 

3.5結言

本章では，弦長 Cと厚み tを広範囲に組み合わせ，前後縁の形状も半円形のみならず，

角切り形で構成される種々のプレートを用いて系統的な風洞実験を行い，離散周波数音の

音響特性 (S/，風速依存性，放射指向特性など)把握を試みた.従来，柱状物体を採り挙
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げた研究例は数多く，音響特性に関するデータも幾っか存在するが，本章のように多数の

供試プレートを用い，種々の音響特性について調べた研究例は見当たらない.

また， Lighthill方程式に基づく発生音の解析を行い，風速依存性，放射指向特性および

Lighthill音源分布を詳細に調べた.さらに c/λ がプレート周りの音場に及ぼす影響に

ついても調べた.空力騒音についてここで示したような， Lighthill方程式に基づく解析例

は少なく，種々の音響特性を求めた研究例も見当たらない.

本章で得られた知見を，以下にまとめて示す.

(1)発生音の波長λとCの比 c/λ が大きくなるような場合，音波のプレート自身による回

折や反射(散乱)が複雑化するため，風速依存性は円柱などで見られる 6乗則には従わ

ず，高次の多項式で近似されるような複雑な増加傾向を示した.また，双極子形の放射

指向特性には，音圧の最大値が前縁側に偏る傾向が見られた.以上のような現象は，

物体が音響的に非コンパクトになったことに起因している.

(2)発生音の風速依存性および放射指向特性は，実験と解析の比較で定性的に良い一致を

示し，解析の妥当性が示された.また，物体が音響的にコンパクトとみなせる条件下で

は，Lighthill方程式およびCurleの式の双極子項による発生音の解析結果は良い一致を

示した.ただし，流れの解析に圧縮性を考慮、したものを採用すれば，物体のコンパクト

性の可否に限らず，Lighthill方程式と Curleの式による音圧値は理論的に一致するはず

である.すなわち， Curleの式の双極子項を用いて空力騒音を解析的に評価する場合，

流れの解析における圧縮性の有無は非常に重要であり，非圧縮性解析の場合は「物体が

音響的にコンパクト」となる条件下でのみ，妥当な解を得ることができる.物体が非コ

ンパクトとなる場合には， (Howeが指摘したように)本章のように Lighthill方程式を

用いるか，あるいは圧縮性の流れ解析(+Curleの式)を行う必要がある.

(3)解析により， Lighthill音源11f"とプレート表面上の変動圧力 Cp'を求めたところ，両パ

ラメータともに，①剥離泡の再付着部，②後縁側にあるカルマン渦列の放出部，の 2箇

所で大きな値を示し，乃ω"とC/が相関の強いパラメータであることがわかった.

(4)風速依存性および放射指向特性は，実験と解析の双方において，プレートの前後縁形状

によらず同様の傾向を示した.すなわち，音場を支配する見かけ上の音源位置は，音響

学的観点から縁形状によらず同じであることが推測された.そこで， Lighthill音源

九ω"を用いて，上記①と②の発生音に対する寄与度を調べたところ，見かけ上の音源は，

角切り形と半円形のいずれの縁形状も同様で，従来言われている後縁部(②)に存在す

ることがわかった.

(5)実験による風速依存性およびダイポール音源とプレートによる音場解析結果より，実用

的な範囲で発生音の風速依存性が 6乗則に従わなくなる(プレートが音響的に非コンパ
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クトとなる)おおよその限界条件を求めると，「 C/λ>0.31今 11πjであった.また，音

場解析によれば，上述の限界条件は遠方場においても成り立つ.この限界条件を超えた

場合，発生音の放射指向特性は単純な双極子形から花びら状の多重極形へと変化するた

め，風速依存性も複雑に変化する.

本章では，研究の足掛かりとして 2次元解析によりプレートの空力騒音の発生現象に

ついて究明してきたが，今後はここで得られた知見を基に 3次元解析へとステップアッ

プし，空力騒音の定量的な予測精度向上を目指して研究を進めて行く予定である.
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第4章スプリッタプレートのエオルス音発生機構に及ぼす影響

4.1緒言

第2章で述べたように，流れの中に円柱を置くとカルマン禍列が生じ，それに起因する

空力騒音(エオルス音)が発生する.このエオルス音を抑制するために，円柱背後にスプ

リッタプレートと呼ばれるデバイスを取り付け，カルマン禍列の放出を制御する方法がよ

く知られている.本章では，このスプリッタプレートがエオルス音発生機構に及ぼす影響

について述べる.

文献[4-1]によれば，円柱背後に取り付けるスプリッタプレートの長さは，円柱径の4'"

5倍で低減効果があるとされている.また，スプリッタプレートの発生音抑制効果を実験

的に調べた研究例もある [4・21 しかし，文献[4・1]には実験データが記載されておらず，

また，文献[4・2]による実験では，スプリッタプレート長を円柱径の 3倍までしか扱ってい

ないので，スプリッタプレート長がさらに長い場合のエオルス音に与える影響は不明であ

る.さらに，スプリッタプレート周りの流れに関しては，スプリッタプレート長が背庄係

数およびストロハル数に与える影響[4叫・ [4・4l，流体力や後流構造に与える影響[4"51などを調

べた研究例があるが，発生するエオルス音について詳しく調べた研究は殆ど見当たらない.

エオルス音の発生は環境騒音の観点から好ましくなく，様々な流体機械でしばしば問題

となる.スプリッタプレートによる騒音抑制は比較的簡易な手法であるため，有効な手段

であると考えられる.よって，スプリッタプレートによる騒音低減指針を具体的に知る必

要があり，それらの知見を基に効果的な騒音対策を図るべきである.

そこで，本章ではスプリッタプレート長を円柱径の 10倍まで変えて，円柱両端部の端

板(第2章，第 3章で使用した音響透過性のもの)を外した場合における風洞実験を実施

した.その結果，発生音を抑制する最適なスプリッタプレート長を知ることができた.

さらに，スプリッタプレート長がある範囲の値のとき，極めて大きなエオルス音が発生し，

種々の実験的考察の結果，この大きな音は自励的励振機構によるものであることがわかっ

た.以下にこれらの内容について述べる.

4.2実験方法の概要

4.2.1実験装置

本章で用いた低騒音風洞は，第2章および第 3章で使用したものと閉じであるので，こ
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こではその詳細を割愛する.ノズル吹き出し口の基本寸法は， 200阻(高さ W) X200皿

(幅)であり，一部の試験では 400皿(高さ W)X 100阻(幅)の吹き出し口も使用した.

なお，供試体の両端部には前述のように，端板は装着しなかった.これは，例えば供試体

が車両のパンタグラフや橋梁のトラスで使用される柱状物体のように外部流に曝され，

その両端部に流れの 2次元性を増すような物体が存在しない状態を想定するためである.

4.2.2発生音の計測方法

図4・1に示すように，ノズル吹き出し口から 100皿の位置に供試体を取り付け，供試体

中央から 500阻または 1000mm離れた位置にマイクロホンを設置し，得られた音圧信号を

FFT処理して，そのピーク値の音圧レベルと周波数を求めた.

Low noise wind tunnel nozz1e 
ロ2(肋nmx2∞mm

(口400mm x 100 mm) 

100mm 

(a)側面図

Distance r 
D=10 mm→1000 mm 
D=5mm→500 mm 

Mic. 
(b)上面図

図4'1.風洞実験の概要

4.2.3実験パラメータ

Flow 
四回目争

L 

Splitter plate 

(a) ス7'lb~7' レート付円柱 (LlD=0.5.....10) 

Flow 
-園田市除

L 

Splitter plate 

(b)スプ 1)ッ?7'レート付正方形柱(L/D=0.5.....10) 

図4・2. 供試体の概要

(1)供試体:D=10皿の円柱および正方形柱.さらに， D=5皿の円柱.なお，スプリッタ

プレート長Lは， LlD=O.O， 0.5， 1.0， 1.5， 2.0， 2.5， 3.0， 4.0， 5.0， 6.0， 7.0， 8.0， 

9.0， 10.0の計 14種類とした(図 4・2参照). 

(2)風速 U:20， 30， 40， 50m/sの4種類とした.

(3)レイノルズ数Reの範囲:0.67X104<Re<3.3X104.ただし， Reの基準長はDである.
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4.3実験結果および考察

4.3.1スプリッタプレートのピーク音圧レベルヘ及ぼす影響

図4・3に， D=10皿の円柱に対するスプリッタプレートのピーク音圧レベルへの影響を

示す例として，主流の風速 Uが 30m/sで， LID=O.O， 1.0， 3.0の場合の音圧スベクトルを

示す.単独円柱 (LID=O.O)のピーク周波数は 595Hzでストロハル数が 0.2となり，一般

に言われている値[2'1]と一致している.

"tL=Omm 
e" 
" a: 

..t L=10mm 
君"

" 

..tL=SOmm 

L 母:
~: 

-ー

.0 

-ー lIdIa • 昨明随時 ー
1It 

Frequ阻c:y
11< 

Freq田島町Y
紘IbAHa • 

図4・3. 発生音の周波数特性の例 (D=10mm， U=30m/s) 
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図4・4. スプリツタプレートの抑制効果(D=lOmm) 図4・5.スプリッタプレートの抑制効果(D=5mm) 

図4・4と図 4・5に，それぞれ D=10mmとD=5皿の円柱についてのスプリッタプレート

の発生音抑制効果(スプリッタプレートが有る場合と無い場合の音圧レベルの差)を示す.

ただし，負値は抑制，正値は増音を示す.

図4・4および図 4・5より，以下のような知見が得られる.

(a) LID= 1.0で発生音の抑制効果が最も大きい(文献[4-2]の結果とも一致). 

(b) LIDが2.0'""'-'3.0以上になると増音し，増音傾向は 6.0辺りまで続く.しかし， LIDが

6.0以上になると，発生音のピーク値は消滅する.

(c)風速 Uにより，抑制/増音の効果が異なり Uが大きいほど抑制効果が大きく，増音
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効果は小さくなる傾向にある.これは，文献[4・2]でも得られている.

(d)図4・4と図 4・5の比較より，同じ吹き出し口寸法 (W=200皿)に対する円柱径Dの違

いの影響が見て取れる.すなわち，両図の比較より，小さい円柱径ほど増音に転ずる

LlDの値は小さくなる.これは 4.3.3項で述べるように， WID (流れの 2次元性)も発

生音の特性を支配しており，渦放出周波数についても影響を与えるからと考えられる.

(e)さらに，図 4-5には吹き出し口が 400mm (高さ W)x 100皿(幅)で，円柱径D=10

阻の場合の実験結果を“X"で示しである(図 4・5中“口"と幾何学的に相似で U=30m/s

時).すなわち，図 4・5中の“口"と“X"を比較すると，両者はほぼ同様の傾向を得

ており，上に述べた知見(a)および(b)は一般性があると言える.

1200L1200  
• L= 0 mm 
A L= 5 mm 

1000 ・L=~ o~~ ¥. ....:........1 .....J 1000 

(圭・L=15mm I ! / I ~ 圭

丘者 400 言乱 400 

200 t-....y/y~~， .. """':}.........J 200 

o ~ 0 

o 1 0 20 30 40 50 0 10 20 30 40 50 
Wind velocity U (m/s) Wind velocity U (m/s) 

(a) Stの跳躍前 (b) Stの跳躍後

図4-6.発生音のピーク周波数風速依存性 (D=10mm) 

4.3.2スプリッタプレート長とピーク周波数の関係

図4・6に， D=10凹の円柱についての風速 Uと渦の放出周波数fsの関係を，スプリッタ

プレート長Lをパラメータとして示す.この図より，スプリッタプレートが有る場合でも

渦の放出周波数fsは，風速 Uに比例する.そこで，ストロハル数mを“Stfs・DIU"と定

義し，スプリッタプレート長Lとストロハル数Stの関係を調べた.その結果を図 4・7に示

す.図 4-7より LIDが大きくなるにつれてStは減少するが，ピーク音圧レベルが大きくな

るLID=2.0"'3.0で不連続的に Stが大きくなり，再び減少する.このピーク音圧レベルが

増音している LIDの範囲 (LID孟3.0)では，ストロハル数と LlDの積が一定(約 0.55)の

関係にあることが図 4・7よりわかる.一方，図 4-8はD=5皿の結果である.図 4-7と図

4・8の比較より，閉じ吹き出し口寸法 (W=200皿)に対する円柱径Dの違いの影響が見て
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取れる.すなわち，小さい円柱径ほど抑制領域 (O.O<LID<2.0'"'-'3.0) における Stの低下

割合が小さい. しかしながら，図 4・8においてもピーク音圧レベルが増音する LIDの範囲

(LID孟2.0)では，ストロハル数StとLlDの積が一定(約 0.55)の関係にある.つまり，

St x (LI D) = (んxDIU)x (LI D) =んx(LIU)=O.55 ・・・・・・・・ (4・1)

であり，式(4・1)を変形すると次式のようになる.

11ん=九 =LベO.55U) . (4-2) 

式(4・2)は渦の移流速度を 0.55Uと仮定すると，渦が円柱から放出されてスプリッタプレ

ートの後縁に到達する時間“LlO.55U"と渦の放出周期むが一致していることを示してい

る.

0.3 

0.25 
ω 

1; 0.2 

i 
三0.15

3 
，g 0.1 
悶

0.05 

2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 
Splitter plate length (UO) 

図4-7.LIDとStの関係(D=10 mm) 

.... 
的

0.3 

0.25 

福 0.2

3015 

2 
6 0.1 
b 
凶

0.05 

。

-一'''_..U=噌2日ml九s 
一一一D一U=30m/.

干Tトト[] 企 U桝=司4‘...一U=5伽宵1.
-→~D=10m聞，L司∞馴
--e--Stx(L/D)=O.55 

o 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 
Splitter plate length (UO) 

図4・8. LIDとStの関係(D=5mm) 

文献[4・6]には，平板の前縁剥離流れについて渦の移流速度を実測し，0.6Uという結果が

示されており，本研究における 0.55Uの仮定はほぼ妥当と思われる.したがって渦の放出

現象は，渦が放出されてそれが移流速度 0.55Uで運ばれ，スプリッタプレートの後縁に衝

突した時発生する圧力擾乱が，上流に音速で伝播し(この時間は無視できるほど小さい)， 

制御されているものと推測される.すなわち，式(4・2)を満足する状態において増音現象が

生じ，これを自励音の発生と定義すれば，式(4・2)は自励音発生のための必要条件と考えら

れる.

石原と著者も放出された渦の移流速度を確認するために，D=10皿の円柱について図

4・9に示すように 2つの熱線プロープを設置し，それらの流速変動の相互相関関数RAB(τ)

を求め，RAB(τ)が最大となる τoより dτoとして渦の移流速度 Ucを求めた.その結果を

表4・1に示す.ただし，表中の“N.A."は，その値が計測不可能であったことを示す.

表4・1.渦の移流速度 Ucの実測結果
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.~dー+・

Probe A Probe B 

1 1 
UA(t) Ue(t) 

RA.8(官)=J UA(t)" Uo(t相官)dt

Maximum RA.8(τJ訪日=dlτ.

L 

Flow 

回目ー争

図4-9. 渦の移流速度 Ucの計測概要

表 4・1より ，L/Dミ3.0では“Uc今 0.55U" となり妥当な値が得られた.L/D< 3.0では

Ucを計測できなかった.このことは，L/D与3.0を境に，スプリッタプレートの渦に対す

る影響が異なることを示唆している.すなわち，L/D<3.0ではスプリッタプレートがある

ことにより，流れ方向の渦構造が大きくなり [46l，禍の放出位置も下流側(スプリッタプレ

ートの後縁)へ押しやられる.そのためにスプリッタプレート上では Ucが観測されず，

ピーク周波数fsすなわち Stも小さくなる.一方，LlDミ3.0では，渦が円柱より放出されて

移流速度 Ucで下流に運ばれるため，Ucを捉えることができたと考えられる.
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(a)スプリッタプレートの抑制効果 (b) L/DとStの関係

図4・10. 正方形柱にスプリッタプレートを装着した場合(D=10 mm. W=200 mm) 

4.3.3発生音の増幅メカニズム

前節でピーク音庄レベルが大きくなる(増音する)LlDの領域では，渦の放出がスプリ

ッタプレートの後縁で生ずる圧力擾乱に支配されることを示し，そこに自励的励振機構の

存在を示唆した.そこで本節では，このことを確かめるために実施した実験結果について

述べる.
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(W=200皿)D=10皿の供試体の場合( 1 ) 

円柱と同様の実験を行った結果を図 4・10スプリッタプレート付き正方形柱を用いて，

Stは式(4・2)を満たしているにStの不連続なジャンプ後において，図 4-10より，に示す.

これは正方形柱では剥離円柱のような増音現象が見られないことがわかる.も関わらず，

渦の放出がフィードパックされる圧力擾乱の影響を受け難いためと考えら点が固定され，

自励音が円柱では圧力擾乱の影響により剥離点が移動するために，このことから，れる.

発生したものと推測した.

これについて調査するため，図 4・11に示すように剥離点を固定する目的で，円柱に細く

ピーク音圧を貼付し，Tripping deviceを略して T.D.と称す)て薄いガムテープ(以下，

図4・12および図 4・13に示す.その結果を，レベルとピーク周波数を計測した.

図4-12と図4-13は，L/Dに対するそれぞれStと発生音の抑制効果を(i)T.D.無し(Bare)，

の4つについて示したものである.両図中の記号 (e，
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一第4章一

T.D.無し(・)では， L/D=3.0でStがジャンプし，このとき発生音は増音する.自励音発

生の必要条件は 4.3.2項で述べたように，渦の放出周波数β (=St.UlD)とフィードパック

周波数fc(=Uc/L)が一致する条件であり，“fsfc"なる関係より次式が導かれる.

St = 1/(LI D)x(Uc IU) . (4・3)

ここで， T.D.無しの発生音が最大となる条件，すなわち L/D=3.0および Uc/U与0.6を式

(4・3)に代入すると St与0.2となり，これはスプリッタプレートが無い場合の円柱のストロ

ハル数Stoと同値である(図 4-12中・の L/D=O.Oを参照). 
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図4・14. 平板の渦放出周波数特性St(c)[4-6) 
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図4-15.T.D.による抑制効果(D=10 mm) 

図4・14は， Nakamuraらが行った平板における c/t (c 平板の弦長 t 板厚)と

渦放出周波数の関係を求めた実験結果[4-6)(Re= 103オーダで基準長は板厚)である.図 4・14

は横軸に c/ t，縦軸に Cに基づいたストロハル数，すなわち“St(c)=ん・ c/U"を示してお

り， /sは放出周波数である.実線は St(c)がジャンプする点を結んだものであるが，それら

の点は c/t =3のとき St(c)=0.6，c/ t =6のとき St(c)= 1.2のようになっている.した

がって，

St(c) =ん.c I U = 0.2 x c I t . (4・4)

となる.この式を変形すると“0.2 /s' t /U=St"となり，平板の厚み tに基づくストロハ

ル数Stは0.2となる.したがって，図中実線の傾きは tを基準としたストロハル数Stを示

している.c/ tを大きくしていくと，段階的に St=0.2に復帰していることがわかる.こ

のことから，平板の c/tに対する mの変化においては，平板が本質的に持つ渦放出周波

数で渦は放出される性質のあることが窺われる.すなわち，スプリッタプレート付き円柱

においてもこれと同様の現象が見られ，スプリッタプレートが付いていても，カルマン渦

列はそれが無い場合の Stoで発生しようとする.
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よって，スプリッタプレートの LlD=3.0では，渦本来の放出周波数fso(スプリッタプ

レート無し)とフィードパック周波数んが一致するので，強い渦が生じて増音現象が生じ

ると推察される.L/D>3.0でも渦の放出周波数はフィードバック周波数となるが，この周

波数は渦本来の放出周波数fsoとは異なるため， LlD=3.0に比べて渦強度は弱まり，結果

として増音の度合いも小さくなる傾向が窺える.

図4・12中の T.D.l(企)， T.D.2(・)，正方形柱(x)では，いずれもある LlDでStが不連続

にジャンプし，それより大きい L/Dでは式(4・2)を満足している.また， T.D.を付けると T.D.

無しに比べて， L/D=O.Oにおける Stoが小さくなり，これに伴い式(4・3)に示されるように

Stがジャンプする L/Dは大きくなる(図 4・12参照).しかし 3ケースとも T.D.無しの円

柱のように Stのジャンプ後に増音はされず，自励音は生じていない(図 4・13参照).すな

わち，本実験結果より，剥離点を固定した場合には，式(4・2)の必要条件を満たすものの自

励音は生じておらず，自励音の発生には更なる必要条件として「剥離点が固定されないこ

と(剥離点が不定)Jが導かれる可能性がある.

図 4・15にT.D.1およびT.D.2の減音効果(ただし，負値は抑制，正値は増音)を示す.

LlD=3.0での効果は約 20dBあり，自励音に対しては低減効果が著しく， LlD>3.0では

L/Dが大きくなるにつれて低減効果は小さくなる.なお， O.O<L/D< 3.0では， T.D.を付け

ると T.D.無しに比べて若干増音する.
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(2) D=5凹の供試体の場合 (W=200皿)
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図4・17. 発生音の抑制効果(円柱，D=5mm) 

D=5皿の円柱を用いて， D=10皿の円柱と全く同様の実験を行った結果を，図 4・16お

よび図 4・17に示す.図 4・16と図 4・17は， LlDに対する各々Stと発生音抑制効果を(i)T.D. 

無し(Bare)，(ii) T.D.1， (iii) T.D.2の3ケースについて示したものである.これらの図よ

り， Stのジャンプ後においては，全てのケースで増音が認められた.このことは D=lO皿
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の結果と異なるもので，剥離点を固定しても自励音が発生している.しかしながら，D=5 

皿の場合もスプリッタプレート無し時のストロハル数 Stoが小さいほどジャンプする Stの

L/Dが大きくなることや，ジャンプ後の L/Dに対する Stの変化が式(4・2)を満たすことは，

D=10 mmの場合と同じである.

( 3 )実験結果の考察

2つの異なる実験条件 (D=10 mm， 5 mm)における結果より，式(4・2)が自励音発生のた

めの必要条件であり，式(4・2)を満たしても自励音が発生する場合としない場合があること

が明らかになった.同じ吹き出し口寸法 (W=200阻)を用いた実験において，D=10阻

では剥離点を固定すれば自励音は発生せず，一方で D=5皿で、は発生することから，事l離

点の移動が自励音発生の本質ではないと推察される.本章では供試体の両端に端板を装着

していないので，供試体が風に曝されるスパン方向長さ，すなわち吹き出し口の高さ寸法

Wと円柱径Dとの比“WID"も，発生音ひいては自励音の発生を支配する因子であると考

えられる.

~ 民量sω 5∞ 
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300 

35: i 200 

2 1∞ 3 叶/
No-generate 
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o 10 20 30 40 。 10 m 純 40 。iameter 0 mm sω，10晴樹h 0 開閉

(a) 円柱の場合 (b)正方形柱の場合

図4・18.供試体の両端に端板が無い場合におけるエオルス音の発生限界 WID[4・71

石原が行った端板無しにおける WIDとエオルス音発生の有無の確認実験結果[4・71による

と，図 4・18に示すように円柱では WID>10，正方形柱では WID>20でエオルス音が発生

する.本実験 (W=200皿)において D=10皿の正方形柱で増音現象が生じなかったのは，

WID=20の実験に該当したためと考えられる.また，D=10皿の円柱で T.D.を取り付けて

増音現象が生じなかったのも， T.D.を取り付けることで，エオルス音の発生限界 WIDが正

方形柱のそれとほぼ同値になったためと推測される(図 4-12より， T.D.付き円柱の SI数

とL/Dの関係も，正方形柱のそれに近づく).一方，WID=40である D=5皿の円柱(幅 W

=200皿の吹き出し口)およびD=10皿の円柱(幅 W=400阻の吹き出し口)の場合で増
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音現象が生じたのは，円柱ではエオルス音の発生限界が WID>10であり，エオルス音が強

く生じる WIDで実験を行ったためである.なお，4.3.1項において円柱径Dの差異により，

渦放出周波数も WIDStのジャンプする LlDが WIDによって異なる結果が得られたのは，

の影響を受けるためと考えられる.その傍証として，W=200皿における単独円住のStoは，

D=5mmとD=10皿の比較で若干数値が異なる(図 4・7および図 4・8中のLlD=O.Oを参照). 

エオルス音の発生限界を十分超える場合，発生音がある LlDで増大するWIDが大きく，

2次元後方剥離せん断層の不安定性に起因するものと考えられる.例えば，自励現象は，

流れが 2次元的になりコを照射すると，ステップ流れの剥離せん断層に音波(圧力擾乱)

ヒーレンスが大きくなるという研究報告例がある[4・81 本章の場合は，剥離渦のスプリッタ

このために流の役割を果たし，プレート後縁での衝突より生ずる圧力擾乱が先の“音波"

流れの 2次元性のさ(剥離渦の強度)はさらに強くなり，れの 2次元性が向上し，発生音

図4・19に円柱その傍証として，らなる向上・・・という自励機構が成り立っと考えられる.

についてスプリッタプレート長 Lを変えた場合のスパン方向のコヒーレンス分布を示す.

コヒーレンスは大きくなっていることがわ

図中の dB値はピーク音圧レベルを表す.

5.0)， 4.0， (L/D=3.0， 発生音が増大するとき

なお，カミる.
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図4・19.

4.4結言

スプリッタプスプリッタプレートはエオルス音の抑制方法として広く知られているが，

そこで本

供試体の両端部に端板

レートが発生音へ及ぼす影響に関する研究例や実験データは殆ど見当たらない.

スプリッタプレートによる騒音低減指針を得る目的で，
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一第4章一

が無い場合の風洞実験を実施して，種々の考察を行った.得られた知見を以下にまとめる.

(1)円柱では，スプリッタプレート無し時の放出周波数んo=Sto.UlD (Sto=0.2)と，スプリ

ッタプレート長 Lおよび渦の移流速度 Ucより決まるフィードパック周波数 fc=Uc IL 

(Uc=0.55U)が一致する，即ち，

L/ D = (1/ Sto)x (Uc /U) ・・・・・・・・ (A) 

が成り立つ場合，式(A)より求まる L/Dにおいて自励的励振機構が顕著に生じる場合があ

り，このとき発生音は増大する.よって，スプリッタプレート長 Lは，式(A)を満足しな

いように選択する必要がある.また，この LlDを越えた領域では，渦の放出周波数fsは，

フィード、パック周波数fcとなる.

(2)式(A)が成り立っても自励音が発生しない場合もあることから，この式は自励機構が成

り立つための必要条件であり，自励音が発生するためにはこれに加えて剥離せん断層の

不安定性が，放出渦のスプリッタプレート後縁に衝突して生じる圧力擾乱に強く支配さ

れることが必要である.つまり ，WID (W:吹き出し口の高さ寸法)がエオルス音の発

生限界を十分越えて大きいほど，剥離せん断層の不安定性は圧力擾乱に支配され易く，

したがって自励音も発生しやすくなり，増音現象を引き起こす.言い換えれば，スプリ

ッタプレートの減音効果はLlDのみならず，WIDにも影響する.例えば，車両のパンタ

グラフや橋梁のトラスで使用される柱状物体のように端板が無い流れでは，WIDが大き

い場合はスプリッタプレート付設による自励音が発生しやすくなり，注意が必要である.

ところで，従来のスプリッタプレートに関する実験では，その長さ L，吹き出し口の大

きさ Wなどが限られており，得られた結果の普遍性が乏しかった.しかし，円柱径 Dを

変えて行った実験結果も踏まえて，以下に示す普遍的な知見を得た.

(3)円柱のスプリッタプレートによる発生音の低減効果は，L/D与1.0で最大となる.

(4)風速 (Re数)が大きいほどスプリッタプレートによる発生音の低減効果は大きく，

増音効果も小さくなる傾向がある.ただし，この原因については原因が解明されておら

ず，今後の研究課題としたい.

以上のように，エオルス音を抑制するためのスプリッタプレートが，自励的な励振機構

により逆に発生音を増加させる場合があり，十分な注意が必要である.このような報告は

これまでになされておらず，工学的に重要な知見である.
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ダクトおよびボイラで生じる空力学的自励音第5章

緒言5.1 

流れの中に存在する整流板や吸音流体機械に接続されているダクトやボイラなどでは，

スプリッタ板，あるいは凹凸部などに起因して発生する空力騒音が問題となる場合が多い.

対象となる物体が外部流に曝されたこれまで第2章から第4章で採り挙げた空力騒音は，

とこ場合に発生するもので，発生した音波は自由空間中に放射され，拡散減衰していく.

ダクト内やボイラのように，物体や凹凸部が内部流に曝された場合，生じた空力騒ろが，

しばしばいわゆる“共鳴"音の音響エネルギは拡散減衰せず，関空間内に蓄積されるため，

このような場合，物体周りの流れ場と音場の間で干渉がを引き起こして高音響となる.

自励的に剥離渦強度および発生双方の場でエネルギの授受が生じやすくなるため，生じ，

音が大きくなる“自励現象"を伴うことが多い.

... ... 
、ーー 、ーー上述のような流れ場と音場の干渉により発生する空力騒音を採り挙げ，本章では，

ダクト内に一枚のと呼ぶ.以下に，ではこれを“空力自励音(空力学的自励音の略称)" 

プレートが設置された場合を例に採り(図 5・1参照)，空力自励音の概要を述べる.すなわ

基本的にはプレートの渦放出周波数 fs(流れ場における潜在的な渦放出周波数)が

の共鳴周波数f"と一致あるいは近接した場合に，大きな空力騒音が生じ

ち，

ダクト内(音場)

る.空力騒音のピーク周波数んは図 5・2に示すように，jら手βの領域では流速 Uに対して，

例えば St今0.2に準じて線形的に変化するが，jら土干f"の領域では Uが変化してもしばらく

この時の発生音は自励現象が顕著でこれは“ロック・イン現象"と呼ばれ，一定値を示す.

この時のプレート後流における渦放出周波数は，共鳴周波

数んと一致しており，剥離渦の放出周期が音場に制御されている

受けて変化している)ことを示している.すなわち，本現象が一般の共鳴現象ではなく(強

(流れ場が音場の影響を

また，あるため高音響となる.

共鳴をトリガーとした自励現象であることがわかる.制外力による共鳴現象ではなく)， 
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② 

③ 

(b)内部流れにおける順位

(Lock in時)

(a)外部流れにおける順位

図5・3. 空力騒音の大小関係の例 (c/t=14.3)[5・11

音場の減衰Cとプレーロック・インする流速 Uの範囲と発生音の大きさは，ところで，

ト自身が潜在的に有する“自励剥離渦強度。s(外部流では不明)"に依存すると考えられ，

βsが小さい，あるいはCが大Cとβsの釣り合いによって定常状態は決まる.すなわち，

きければ，空力自励音はそれほど高音響にはならず，ロック・インする Uの範囲も狭まる.

主にプレートの縁形状に依存すると考えられる.例えば，著者と石原の行つこのρsは，

同じ弦長た一枚プレートの風洞実験結果(閉じCのダクト内に設置した場合)によれば，

と厚みを有するプレートでも，縁形状の差異により発生音の大小関係は図 5・3のようにな

内部流(ダクト有り)における発生音の大小関係が，ここで注目すべきは，る[5・11 但し，

図と比較して異なる点である.即ち，同プレート群を外部流に曝した場合(ダクト無し)

内部流では後縁形状が発生音の大きさを支配し5-3の理由として，外部流では前縁形状，

ており，外部流では整流化(前縁剥離の抑制)，内部流では後縁剥離点の不安定性の観点か

半円形状Rが角切形状 Sqに比べて大きな空力騒音を発生し易いことに起因しているら，

と考えられる [5-1)・ [5・21 この様な事実からも，本現象が一般の共鳴現象ではなく(強制外力

による共鳴現象ではなく)，共鳴をトリガーとした空力学的な自励現象であることが窺える.

以上のような空力自励音の例として，本章では，①ダクト内に二枚のプレートがタンデ

上述の空力自および②多管式貫流ボイラの 2つを採り挙げる.ムに近接配置された場合，

実機のダクダクト内に一枚のプレートが設置された場合を採り挙げたが，励音の例では，

これは，実機トでは，複数のプレートが間隔を有してタンデムに設置される場合が多い.

曲がり部(エルボ)における整流板が複数のプレートを流れ方向に連ダクトにおいては，

を利用してダクト内の水分プレートどうしの間隔(隙間)接配置された構造であったり，

さらに，整流板の構造

強度や固有振動数の観点から，長大化することを避けるため，複数個をタンデム配置とす
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る場合もある.そこで，①では“複数枚プレート"の最も基本的なモデ、ルとして，二枚の

プレートがタンデムに近接配置された場合を採り挙げる.一方，②では実際のボイラを

採り挙げるが，発生する現象は本質的に①と同様であり，①の応用モデ、ルと言える.

空力自励音は既述のように，流れ場と音場の連成により生じる空力騒音であり，数値解

析技術の発達した現在でも，解析のみによる発生音の予測は困難であると思われる. した

がって，現状では実機をモデル化した風洞実験により，種々のデータ・ベースを構築して

おき，それらを駆使して設計に必要な情報を求める方法が有効であると思われる.また，

それらの実験データは，今後の解析的研究の検証用データとしても有用である.よって，

本章では主に実験的に研究を進め，空力自励音の発生メカニズム究明と実験データ・ベー

ス構築を主な目的とした.

5.2プレート周りの流れとダクト肉音場の干渉による空力自励音

5.2.1研究の経緯

本節で扱う空力自励音は，ダクト内の整流板や吸音スプリッタ板，あるいは翼列などか

ら生じる空力騒音であり，その発生現象はダクト内にプレートを設置してモデル化できる.

このような空力自励音に関しては，著者ら[5-1)や Parkerなど[5・3)，[5-4)により幾つかの研究が

行われているが，ダクト内に複数のプレートが流れ方向に近接配置された場合を扱った

研究例は少ないと思われる.

そこで本節では，“複数プレート"の最も基本的なモデ、ルとして，ダクト内に二枚のプレ

ートがタンデムに近接配置された場合に生じる空力自励音を採り挙げる.そして，異なる

縁形状を有する種々のプレートを用いた基礎的な風洞実験を行い，空力自励音の発生メカ

ニズムおよびプレートの縁形状が発生音の大きさに及ぼす影響などを調べた.

5.2.2風洞実験の概要

風洞実験の概要を図 5・4に示す.風速は U=20"""50m/sの範囲にて，2m/sステップで

大きくした.供試体は，全て弦長 c=100凹，厚み t=8皿のスチール製プレートとし，

縁形状を幾っか変えて風洞実験を行った.ただし， Platelと Plate2の聞の距離 Lは，

L=6皿とした.これは，ある実機ダクトで使用されている値を採用した.また，供試プレ

ートは，ある実機ダクトへの適用が考えられた，図 5-5に示す5種類の組み合わせとした.

発生音の観測位置は，図 5・4に示すダクト外における r=lmの位置とした.
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Low noise wind tunnel nozzle 
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5.2.3実験結果および考察

本実験では，発生音の周波数特性が狭帯域のピークを有するため(図 5"6参照)，ピーク

周波数hおよびピーク音圧レベル PeakSPLに着目して，実験データを整理した.

図 5"7に Case1の実験結果を示す.図 5"7は“キャンベル線図"と同様の図示法を採用

しており，図中左上のOの径が PeakSPL= 110dBに相当している.また，“Oの径=0"

はPeakSPL=40dBである.なお，参考のために，図 5・7中には深野ら[5.5]の提唱した噴

流中(外部流)における 1枚プレートの渦放出周波数jγについても示した.深野らは，実

験データ・ベースとプレートの後縁形状から実後流幅fを推算し t*で整理されたストロ

ハル数St*を用いてJγを求める式を文献[5・5]にて提案しており，ここではそれを使用した.
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図5・6. 発生音の周波数特性 (Case1， U=26m/s) 図5・7. Case1の実験結果
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Flow --. 

/" l' /"2' /"3 

/"4 
(a)音圧モード (b)縦方向の粒子速度モード

図5・8. 3次元 FEM音響実固有値解析結果(空力自励音モード)

図 5・7ではん与720Hz，1100Hz， 1900Hz， 2000Hzが選択的に励起されており，その

Peak SPLは比較的大きな値を示している.これらの周波数は，ダクト内空間と 2枚のプ

レートで構成される音場の共鳴周波数βに該当しており 3次元 FEM音響実固有値解析

により，図 5・8(a)のような共鳴モードであることが判明した.このモードを縦方向に振動

する粒子速度分布で表すと図 5・8(b)のようになり，プレートの間隙部で値が最も大きく(図

中の黒色部)，これらのモードが Plate1後縁部の渦変動により励起されやすいことがわか

る.ここでは，このような選択的に励起される共鳴モードを“空力自励音モード"と呼ぶ.

また，図 5-7ではJγ とβが一致する付近で，Uが変化してもオーバーオール SPLを支配

するんが一定値を示すことから(ロック・イン現象)，プレート間隙部の渦運動(流れ場)

と共鳴モード励起(音場)の連成による空力自励音が発生していることがわかる.以上よ

り，本実験モデルにおいては，プレート間隙部すなわち Plate1の後縁部が，空力自励音の

主要な音源部位と考えられる.

図5・9に Case2の実験結果を示す.図 5・9の PeakSPLは，U孟40m/sにおいて図 5-7

(Case1)に比べて大きく，高次モードも顕著に励起されている.Case2では流線形のプ

レートを用いているため， Plate1の後縁から放出される交番渦の剥離点が不安定となり，

Case1に比べてより大きな空力自励音が生じたものと推測される.“5.1緒言"にて採り挙

げた 1枚プレートの例でも，後縁形状が空力自励音の大小を支配しており，半円形状Rが

角切形状 Sqに比べて大きくなった(図 5・3参照).これは 1枚プレートにおいても，ダ
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図5・9. Case2の実験結果
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図 5-10. Case3の実験結果

クト内では後縁部が主要な音源部位(空力自励音モード励起の感度が高い部位)となるか

らで，プレートの後縁形状が空力自励音の大小関係に及ぼす影響は，本節の場合と同じで

あると考えらる.すなわち，空力自励音モードの感度が高い部位においては，流線形の

後縁形状は自励現象を助長する傾向にあり，低騒音化には不向きであると言える.

図5・10にCase3の実験結果を示す.Case3はCase1および Case2に比べて発生音が大

幅に低減しており， Plate1後縁の“Concave"形状と Plate2前縁の“SharpEdge"形状

の組み合わせは，空力自励音の抑制に適している.ただし，別途実施した風洞実験より，

L孟8皿で、は大きな空力自励音が発生することを確認しており，メカニズムの詳細は不明で

あるが，間隙長さ Lも重要なパラメータであると思われる.これについては，今後の研究

課題としたい.
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図5-11. Case4の実験結果
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図5・12. 後流の概念図
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図5・11にCase4の実験結果を示す.Case4は， Plate1の後縁形状が Case1と同じであ

るにも関わらず， Case3と同様に発生音が大幅に低減されており， Plate1の後縁形状のみ

が自励現象を支配しているとは言えないようである.すなわち， Case4の Plate1は，

前縁側の比較的長い区間に鋭角の勾配があるため，プレート周りの流れは，キャンパ付き

翼のそれとほぼ等価であると推測できる.つまり， Plate1の後流は若干斜め下流方向に

放出され， Plate2に対して相対的な角度を有するため(図 5・12(a)参照)， (i)Plate 1後縁か

らの交番渦が生じにくい， (ii) Plate 1の後流が共鳴モードの感度が高い部位から逸れる，

等の理由により，空力自励音は大幅に低減されたものと推測できる.図 5・13の Case5に

おいても発生音は Case4と同様に大幅に低減しており，その理由も Case4と同様である

と思われる(図 5・12(b)参照). 

以上の基礎的な風洞実験結果より，本実験モデルにおいては，空力自励音モードの感度

が高い(共鳴モードの縦方向粒子速度が大きい)Plate1とPlate2の間隙部に，交番渦を

生じないようにすることが空力自励音の抑制には効果的であり，主に Plate1の反り具合と

後縁形状が重要であると言える (Plate1後縁からの渦放出に影響を与えるため). 
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図5-13. Case5の実験結果

5.2.4まとめ

以上の風洞実験およびFEM音場解析結果より得られた知見を，以下にまとめて記す.

(1)空力自励音が発生する場合， Plate1とPlate2の間隙部で，縦方向の粒子速度が大きく

なるような共鳴モード(空力自励音モード)が選択的に励起される.すなわち， Plate1 

とPlate2の間隙部が主要な音源部位と考えられ，この部位に交番渦などの渦変動が生じ

ないようにすることが，低騒音化設計への有効な対策法と言える.
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(2)上記のような理由に基づき， Platelの後縁形状は重要であり，剥離点が不安定となる

ような流線形状は自励現象を助長しやすいと考えられ，適用を避けるべきである.

(3)さらに Platelに等価的なキャンパを与えたり， Plate2を傾けることにより， Platel 

後縁から放出される交番渦は生じにくくなり，空力自励音モードへの刺激が弱まること

も相候って，発生音は大幅に低減すると考えられる.

(ω4)印Plat旬elの

Lを大きくすると自励音が再発した.そのメカニズムの詳細は不明であるが，間隙長さ

Lも重要なパラメータであると思われる.これについては，今後の研究課題としたい.

5.3 多管式貫流ボイラで生じた空力自励音

5.3.1研究の経緯

多管式貫流ボイラは，内外周二列の水管(円管)が周方向に等間隔でプレートを介し

結合されて流路を形成し，そこを燃焼ガスが流れて熱交換するもので，単純な構造で効率

良くボイラの役割を果たすので，広く用いられている.ところで，この種のボイラを運転

し始めると，ある流速(流量)において異音が発生することがある.この異音は純音で

あり，非燃焼試験時においても生じ，流速の増加とともに段階的に発生周波数が高くなる

ことから，ボイラ缶内の共鳴現象が関与した空力学的な(熱力学的ではなく)自励音であ

ることが推測される.

この異音は製品開発時における試作段階で生じたため，種々の対策を講じて実製品では

異音が抑制されており問題はない.しかしながら，異音の詳細な発生メカニズム等につい

ては未だ不明な点が多く，特に異音の回避に必要不可欠なストロハル数の評価法について

は，著者らの知る限り見当たらない.そこで本節では，異音の原因解明および異音抑制の

ための設計指針を得るべく，実験および解析の両面から研究を行ったので，これについて

述べる.

5.3.2多管式貫流ボイラの構造と異音の原因推定

( 1 )多管式貫流ボイラの構造および試作機における異音発生の様子

試作した多管式貫流ボイラの構造を図 5・14に示す.本ボイラは，内外列の環状管群(水

管)により，燃焼室と対流伝熱部(燃焼ガス流路)から構成され，内外周二列の水管が各々

周方向に等間隔でプレートを介し結合され，ガス流路を形成する(図 5・14(b)参照).図

5・14(a)に示した試作機の例では，高温の燃焼ガスが流路 Aおよび流路 Bへ二手に分かれ
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その聞に水管内の水を蒸気に変える仕組みとな再び出口部で集合して排出され，て入り，

っている.

ボイラ缶の上部に設置されたダンパの開度で制御しており，燃焼用空気の流量は，

図5・14の試作機における非燃焼試験時では，開度が約 30%(出口流速 Vout~ 14m/s)から

Voutをあるその周波数は 150Hzであり，この異音は純音で，大きな異音が発生し始めた.

さらに Voutを大きくしていく(図 5・15参照)• 程度大きくすると周波数も若干高くなった

しばらくして再び大きくなり，その周波数は 220Hzと不連続的にと異音は一旦収まるが，

発生周波数異音の大きさが Voutの増加に対して断続的に変化し，高くなった.すなわち，

本異音はボイラ缶内の共鳴現象が関与も Voutの増加に対して段階的に高くなることから，

した空力学的な(熱力学的ではなく)自励音であることが推測された.

( 2 )異音の原因調査

異音の発生メカニズムを探るため，先ずボイラ缶内の燃焼室とガス流路を本研究では，

水槽実次に，

ガス流路内における流れの様子を調査した.

共鳴モードについて調査した.対象とした 3次元 FEM音場解析を実施し，

験および2次元 CFD解析を実施し，
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(b)排ガス流路の詳細
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(a)多管式貫流ポイラの構造

多管式貫流ボイラの概要(試作品)
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図5・15.獄作機の非燃焼試験で得られた異音の周波数特性の例

(b) Vout':" 18m/s 

①3次元 FEM音場解析による共鳴モードの把握

ここでは，図 5・14に示した試作機の燃焼室とガス流路を解析対象とし，非燃焼時(常

温時)を想定した3次元 FEM音響実固有値解析を実施した.解析におけるガス流路幅は

試作機と同じとし，水管の存在はその充填率により決まる音速 (5.3.3項にて後述)を与え

ることでモデル化した.なお，各ガス流路 A，Bの中央付近より下流側では，熱交換効率

を上げるためのフィンが各水管に付けられており，流路幅がさらに狭くなっているので，

これも考慮しでほぼ等価な流路幅と音速を解析モデルに与えた.

B.C. 

Pressure=O L 
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'iu 
H
M
 m
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J FI側 m山

Pressure Max. 

Pressure Min. 

(a)共鳴モードの上面図(f=144Hz)

(b) f= 144Hz (c) f= 201Hz 

図5・16. 3次元 FEM音響実固有値解析結果(音圧モード)

80 



一第5章一

解析の結果，試作機で生じた異音の周波数に近い固有値として，図 5・16に示すような

144Hzと201Hzの共鳴モードが得られ，“共鳴"は燃焼室ではなく，ガス流路内で生じて

いることがわかる.ガス流路内の周方向(流れ方向)に見られる音圧の腹と節の位置や

高さ方向の音圧分布は，非燃焼試験時の異音のそれと同様であり，図 5・16(b)，(c)が異音の

共鳴モード(空力自励音モード)であることが判明した.

②水槽実験による流れの可視化

上記①で示したように，この異音はガス流路内の共鳴現象が関与していることが考えら

れる.そこで，本研究では浅底水面の上下振動を音波の圧力変動に見立てた水槽実験[5-6]

を行い， トレーサを用いた流れの可視化(流線模様)により，現象の把握を試みた.

Dam for adjustment of 
water depth (=60mm)、

590 

↑↑↑↑  ZEmp 

Unit : mm  (not to scale) 

図5・17. 水槽実験装置の概要(上面図)

図5・18. 水槽実験における流れ場の可視化の椋子(異音再現時)

図 5・17に実験装置の概要を示す.水管の直径 (φ50皿)，中心間隔 (80皿)および

ギャップ (27皿)は，試作機の寸法を参考にして決めた.試作機では，図 5・14に示すよ

うに内列と外列の水管が食い違うような千鳥配列となっているが，別途実施した試験より，

水管を格子配列(図 5-17，図 5-19(a)参照)にしても同様の異音が生じることがわかって

いる.そこで，本研究では，水管の配列に関するパラメータ(食い違いの度合)を減らす

目的で，以下では水管を格子配列にして，実験および解析を行った.なお，流路は試作機

では環状となっているが，本研究では直線流路とした.
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ところで，長さん，幅 hの矩形水槽内における水面の固有振動数んn (Hz)は，本実験

装置のように水深hが浅い場合 (h<<la， lb)，式(5・1)で与えられる [5.6)

んn 二-11<α2 +β2)沙
L.7f 

、‘，，，
唱
E
A

w
h
u
 

，，.‘、
• • • 

ここで， gは重力加速度， α=mπ1 la， s =nπ/九 (m，n=1，2，3・・・)である.本ボイラの

モデ、ルでは，ん(流路長さ)>>lb (流路幅)であるので，流路幅方向の共鳴(共振)現象を

無視すればn=Oであり，流路長さ方向の最低次の共鳴(んの 112波長共鳴モード)を考え

ればm=1となる.

水槽実験における一般的な水流速度を約 100 阻IS[5.6) とすれば，試作機では Vout~15m/s 

で 150Hzの異音が発生していることから，流れの相似性を考慮、して，水槽実験では

約1.0Hzの振動流が生じるはずである.そこで，式(5・1)に，m= 1， n=O，んn=1.0Hz， 

g= 9.8m/s2， h= 60皿を代入すると la与400皿となり，この概算結果を参考にして図 5・17

の仕様を決定した(図 5・17ではん持600皿).この図 5・17のような水槽実験装置により，

水流速度与70皿Is(=100皿IsX400皿1600皿)で，試作機と同様の異音現象が再現でき

るはずである.

実験の結果，上側水管と下側水管の聞の隙間流速九が約 80mm/sの時に，直線流路中央

部における水面の上下振動振幅が最大となった.これは，試作機において異音が顕著に

生じている状態と同じである.この時，水管と水管の窪み部には剥離渦が生じて“双子渦"

の様相を呈しており(図 5・18参照)，この双子渦が水面波動の共振周波数(実測では

約 0.7Hz)に同期して r放出一移流Jを繰り返す様子が確認された.

③ 2次元CFD解析による流れ場の調査

ここでは，非圧縮性2次元N-S方程式に基づく非定常CFD解析[5・7)を試みた.計算格子

は図 5・19(a)の様であり，格子点数を 176(流れ方向) X 61 (高さ方向)とした.壁面から

の流れの剥離現象を精度良く捉えるためには，壁面に沿って発達する境界層内に十分な数

の計算格子を配置する必要がある.この境界層の厚みは，入口高さ Hに基づくレイノルズ

数Reより 11Reo.5と見積もることができるので，本解析 (Re=6X 104) でもそれを目安に

し，Hで無次元化した最小格子幅が 10-5のオーダとなるようにした.

速度の境界条件は，入口境界において内=10m/s，砂=0を与え，出口境界では 3陥/

ox= o砂 1ox=Oを課した.壁面上では，すべり無しの条件(陥=砂=0) とした.圧力

の境界条件は，全ての計算境界においてノイマン条件 (oPlon=O)を課した.ただし n

は境界面の法線ベクトルを表す.また，計算は乱流モデルを用いない非定常解析を行った.

図5・19(b)に瞬時における流れ場の様子を示す.本図では，流線と流跡(パーティクルパ

ス)の双方を示しており，パーティクルはある時刻に上下壁面の近傍から放出させた.こ
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(a) CFD解析用計算格子の概要

Vortex 

Vortex 
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(c)観測点における流速変動υ'の周波数特性

図5・19.非定常・非圧縮性2次元CFD解析の概要

の流跡は質量の無いパーティクルを用いて，流体粒子がある場所から時間的にどのように

対流していくかをラグランジュ的に観察する場合に有効である.図 5・19(b)より，水管背後

における渦放出の様子などが確認できる.

本CFD解析では非圧縮流れを仮定しているので共鳴現象は生じないが，図 5・18と同様

の双子渦が周期的に放出，移流する様子を確認することができた.この渦放出の周波数は，

図 5・19(c)に示すように約 200Hzである.すなわち，本研究で扱う流れ場は，水管の背後

共鳴を考慮しないに剥離せん断層(剥離渦)が生じ，流れが本質的に不安定であるため，

CFD解析においても周期的な渦放出が生じたものと考えられる.なお，禍放出の周波数に

5.3.3項にて後述する風洞実験で詳しく調べる.ついては，

( 3 )異音の発生メカニズム

これまでに示した解析および実験結果より，異音の発生メカニズムは次のように考えら

83 



一第5章一

Vortex (shear layer) separation 
合oma water tube with instability 

Sound generation by vortex motion 

Acoustic resonance occurrence 
(Vortex motion on pressure node 
is sensitive to resonant mode.) 

図5・20. 空力学的自励音の発生メカニズム

れる.すなわち，ガス流路内における水管背後の剥離流れは本質的に不安定であり，流れ

の中に存在する僅かな擾乱の影響も受けやすく，受容しやすい擾乱周期(周波数)が存在

するものと思われる.よって，流れ場には流速に応じた周期的な渦放出の生じる本質的な

特性が潜在していると考えられ，上記③の CFD解析による周期的な渦放出がこれに該当

する.一方で，ガス流路内には流れ方向の共鳴周波数が存在するため，流れ場に潜在する

渦放出周波数と音場の共鳴周波数が近接あるいは一致すると，流れ場と音場が相互に干渉

し合い，自励的に剥離渦と共鳴の双方の強度が強くなるものと推定される(図 5・20参照). 

よって，異音は空力学的に発生する自励音であり， 5.2節で採り挙げた“空力自励音"と

同様の空力騒音がここでも発生している.

ところで， 5.2節で述べたように，このような空力自励音は，共鳴モードにおける音圧

の節，すなわち粒子速度の腹となる部分で，渦変動に対する感度が大きい.すなわち，

本節における自励音は，ダクト内の管群などで生じる共鳴音[5・8)と同様のメカニズムと考え

られ，管群の場合は共鳴モードの粒子速度の腹となる位置にパッフル板を挿入することで，

共鳴音を抑制できることが知られている [5.9) 本ボイラの場合は，流路の入口部や出口部な

どが粒子速度の腹となる.よって，この部位に組織的な剥離禍が生じ難くなるような対策

を施すことにより，空力自励音の抑制が可能である.

5.3.3低騒音風洞実験

本項では直線流路を用い，水管の直径Dと間隔Lを様々に変えた格子配列モデルの風洞

実験を行い，流れ場に潜在する渦放出周波数の抽出を試みた.風洞は，当社保有の低騒音

風洞[3-4)を用いた.直線流路は，高さ H=90皿，幅 200mm，長さ 1mとした(図 5・23参照). 

H は試作機(図 5・14)の流路を参考にし，幅は低騒音風洞の噴出口のそれに合わせた.

長さは，流路長手方向の 1次の共鳴周波数が後述するように約 120Hzであり，試作機で生

じた空力自励音の周波数(約 150Hz) と概ね一致するように決めた.
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〆Windtunnel nozzle (口200mmx200mm)

r55ノにノにノ.I e 
第、 f\f\'i~

(b) Step flow 

図5・21.予備実験の装置概要

( 1 )予備実験の概要

本研究では，試作機で生じた空力自励音(異音)の再現を試みるため，先ず始めに予備

実験を行った.ここでは，D=50 mm， L=20皿とし，流速を徐々に変化させていった.

その結果，図 5・21(a)および図 5・21(b)のような実験モデ、ルでは，試作機のような空力自励

音を再現することはできなかった.すなわち，発生音の周波数特性は 1次の共鳴周波数で

ピークが見られたが，そのピークは試作機ほど明瞭ではなく，しかもある流速で発生音が

顕著に大きくなるような現象は得られなかった.

しかし，図 5-22に示すような“Sideflow"が生じる隙聞を上下に設けると，試作機と

同様の空力自励音が再現され，ある流速で発生音は顕著に大きくなった(詳細は後述). 

そこで，発生音が最も大きくなる場合に， Side flowと流路入口部の流れについて，二つの

I型熱線風速計を用いてピーク周波数における流速変動がの同時計測を試みた.その結果，

流路入口部の媒質変動が Sideflowにも及ぶことが判明し，さらに Sideflowと流路入口部

の〆は互いに逆相であった(図 5・22参照).すなわち， Side fl.ow用の隙聞を上下二箇所

に設けたことにより，流路入口部の媒質が振動しやすくなり，結果として大きな空力自励

音が生じるようになったと推察される.

，--
J 

旬、

目、--

図5-22. Side fl.owを設けた場合のダクト入口付近における流速変動v'の様子
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〆Windtunnel nozzle (で伽mX200mm)
馳伽努 I ~ 

45
0

/ c，.:I令。・
Flow 

呂
田
。
。
N

l.Om 

(a)側面図 (b)上面図

図 5-23. 低騒音風洞実験の概要

試作機(図 5・14)や水槽実験(図 5・17)では，流路入口の前後で流路断面積が急変し

ており，そこでの音響インピーダンス ZはZ与o(音圧=小，粒子速度=大)と考えられ，
図 5・16に示した共鳴モード(音圧分布)でも流路入口部で Z':"Oになることが窺える.

すなわち，図 5・21(a)， (b)のような実験モデルでは，流路入口の断面積変化が小さいため，

明確なZ与Oの境界条件には成り難く，自励音も生じ難かったと推察される.つまり， Side 

flow用の隙間を設けたことにより，流路入口の断面積変化が小さい場合でも，等価的に

断面積が急変した場合とほぼ同様の境界条件 Z毎Oを得ることができたと考えられる(実

際，別途行ったスピーカ音響試験の結果，隙間を設けたことにより，共鳴時の応答倍率は

Side flow無し時に比べて約4倍も大きくなった).以上のような経緯により，本研究では

図5・23のような Sideflow用の隙聞を設けた実験装置を用いて，流れ場に潜在する渦放出

周波数の抽出を試みることとした.

( 2 )風洞実験の概要および結果と考察

本実験では，水管の直径 D，流れ方向の間隔 Lを幾何パラメータとし(図 5・23参照)， 

隙間流速九を変えて発生音のピーク周波数んやピーク音圧レベル(以下， Peak SPL)を

調べた.ただし，Dや L，Vgは試作機を参考にして，下記のように決めた.

. D=  40， 50， 60， 70皿の4種類.

. L=5， 10， 20， 30， 40皿の 5形態(各Dに対して).

.G=Hー D(流路高さ Hを90皿に固定). 

. Vg= 7""'20m/s. ただし，九は I型熱線風速計を用い，流路出口部に設置された水管の

隙間部において流路幅方向に 7点で計測し，平均値を求めた.
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図5・24.Peak SPLおよびんと九の関係

(d) D=70mm， L=20mm 

各Dにおける発生音の風速依存性をL=20皿の場合を例にとり，図5・24(a)"-' (d)に示す.

本実験における発生音の周波数特性は，どの Vgにおいても流路長手方向の 1次の共鳴周波

数成分が卓越しており，その他に目立ったピークは見られなかった.すなわち，本実験に

おけるんは 1次の共鳴周波数を表す.図 5-24より，発生音の風速依存性は，九を大き

くしていくとある九で PeakSPLは大きくなり，さらに九を大きくすると PeakSPLは

小さくなる傾向が見て取れる.これらの傾向は，試作機で生じた自励音とほぼ同様である.

また， Peak SPLが最大となる九での発生音の周波数特性は図 5-25のようであり，試作

機で生じた自励音の周波数特性(図 5・15) と同様に，鋭く卓越したピークが見られる.

さらに，図 5・24中のんは九の増加にともない若干高くなる傾向が得られているが，これ

も試作機とほぼ同様の傾向である.んが若干高くなる現象は，ダクト内にプレートが置か

れた場合の自励音でも見られ154]，本研究でも同様の現象が生じていると思われる.
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図5・25. 音圧レベルの周波数特性の例

(D=50mm，L=20mm，九=13m/s)
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図5-26. ベローズ内流れの模式図

ところで， Peak SPLがそれほど大きくない場合に，流路出口部における水管の周辺に

I型熱線風速計を挿入して，乱れの変動スペクトルを調べてみた.その結果，広帯域の

ランダム成分しか見られず，発生音のhのような卓越した周波数成分は確認できなかった.

すなわち，この場合はランダムな流れの乱れが発生音の励振源であり，共鳴周波数で増音

される“選択共鳴"が生じていると考えられる.一方， Peak SPLが最大となる場合では，

乱れの変動スペクトルに発生音のふと一致した車越した周波数成分を確認することができ

た.この場合は，流れ場と音場が干渉し合う自励現象により，図 5・18や図 5・19(b)のよう

な周期的な渦放出が生じていると考えられる.

本研究で扱う流路と同様の流れを有するものとして，ベローズ内の流れ(図 5・26参照)

が挙げられる.Gerlach[5・101やWeaverら[5・ulによれば，ベローズの振動と流れ場の干渉に

より，周期的な禍放出ひいては自励振動が生じ，場合によってはベローズが破損する.

そこで，ベローズを剛にして振動が生じないようにすると，流れ場には周期的な渦放出が

見られず，乱流の様相を呈していた[50101 このような傾向は，本実験において共鳴が顕著

でない場合に，乱れの変動スベクトルが広帯域のランダム成分しか見られなかったことと

よく似ている.

本研究で扱う自励現象は，音場と流れ場の干渉によるものであり，一方でベローズの場

合は振動と流れ場の干渉による.しかし，自励現象により周期的な渦放出が顕著に生じる

点については，両者とも似ている.Rockwellら[5・121は，ベローズの周期的な渦放出のメカ

ニズムが，単一の矩形キャピティで生じる振動流と本質的に閉じであり，剥離せん断層の

不安定性に起因していると指摘した.また，剛なベローズの場合に周期的な渦放出が生じ

難いのは，ベローズの上流側と下流側の縁が各々半円形状であることに起因していると

推察した.実際，矩形キャピティの振動流を抑制するために，上流側と下流側の縁を各々

丸くする(あるいはカットする)ことが効果的であるのは良く知られている [5・121 以上よ
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り，流れ場における剥離せん断層の不安定性，ひいては周期的な渦放出が生じる潜在的な

特性については，本研究とベローズで同様であると考えられる.

( 3 )無次元周波数Stの導出

Weaverらはベローズについて，周期的な渦放出が“ひだ"背後に生じる剥離せん断層

の不安定性に起因していると考え，剥離せん断層の長さ，つまり“ひだ"の上流側剥離点

と下流側再付着点の距離 1(図5・26参照)が現象を支配する代表長さであるとした.その

傍証として，二種類の異なるべローズを対象とした実験結果について，振動が最大となる

時の主流速度 Yとん(この場合はベローズの固有振動数)，および式(5・2)により Stを求め

たところ，St与0.45のように整理できることが示された[5.111 この値は，単一の矩形キャ

ピティで生じる渦放出の St[5・121とほぼ閉じであり，上述の考え方が妥当であるとしている.

f_・l
St =ニよ一一
y 

、‘.，，oa 
Fhu 
，，.、、

• • • • • • • 

そこで，本研究においても，流れ場における潜在的な無次元周波数 Stの導出に際して，

剥離せん断層の長さを代表長さ lとする.ここでは，1を図 5・27のように考える.すなわ

ち，上流側の水管から剥離する位置は，本研究のレイノルズ数が 105のオーダであること

や可視化結果などを考慮して，円柱の乱流剥離点(淀み点から約 120度[5・131) とほぼ閉じ

であると仮定する.よって，1は式(5・3)のように見積もることができ，Stの算出には式(5・2)

を用いる.ただし，ここでは式(5・2)中の Yを隙間流速九に置き換える.Peak SPLが最大

となる時の九およびんは，表 5・1にまとめて示した.

1 = L +互
2 

、‘.，，no 
w
h
u
 

，，置、、

表5・1.様々 な L. Dに対する最大 PeakSPLでのん，九の一覧

L (mm)¥D(凹) 40 50 60 70 

5 j" (Hz) 126.3 121.3 110.0 103.0 

九(m/s) 9.5 10.4 9.7 9.1 

10 fp (Hz) 127.5 122.5 113.8 103.0 
九(m/s) 10.5 10.7 10.5 9.8 

20 fp (Hz) 128.0 123.8 112.5 105.0 
九(m/s) 12.0 l3.0 11.1 12.0 

30 j" (Hz) l30.0 122.5 114.0 107.0 
九(m/s) l3.8 l3.0 13.0 12.5 

40 fp (H~) l31.0 123.8 116.0 109.0 
九(m/s) 14.0 l3.9 14.0 14.0 
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図 5・28.代表長さ lの定義とその仮定図 5・27.

ただし，図 5・28に，表 5・1中の九とんおよび式(5・2)，式(5・3)より求めた Stを示す.

流れ場の大局的な様子は Gごとに異なると考えられるので， Stは GIHごとに整理した.

どの GIHにおいても /lD が大きい程Stは大きくなり，同じ /lDでは GIHが図5・28より，

Stは0.3'"'"'0.6のオーダでまた，小さくなる程Stが若干大きくなる傾向が得られている.

以上のような傾向は単一の矩形キャピティより得られる St[5・121とほぼ同じ得られており，

である.すなわち，本研究における Stの整理方法は妥当であることが示され，本研究で

扱う渦放出現象が本質的にはキャピティやベローズで生じるそれと同様であることが窺え

5.3.2項の水槽実験結果および CFD解析結果 (L=40阻は別途さらに図 5・28中には，る.

より求めたStについても示しであるが，本実験結果と概ね一致している.実施)

多管式貫流ボイラで生じる空力自励音の図 5・28で求めた Stを用いれば，以上より，

発生周波数を予測することが可能であり，低騒音化設計に有用である.

(4 )水管の間隔と発生音の大きさの関係

風洞実験ボイラで生じる空力自励音低減のさらなる設計指針を得るべく，本研究では，

より得られた PeakSPLの最大値を，水管の流れ方向の間隔に係わるアスペクト比LIDを

図5・29より LIDがほぼ 0.4となる場合に，その結果，(図 5・29参照). 用いて整理した

ここでは，発生音の大きさが間接的に剥離渦の発生音が最も大きくなることが判明した.

LID与0.4の場合に最も安定した強い強度の剥離渦が生じ，強度を表していると考えられ，

ボイラの低騒音化のためには，よって，

LlD与 0.4とならないように設計することが望ましい.
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( 5 )水管の充填率と音速の関係
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図5・30.ao '/ aoとソリディテイ Uの関係

本研究では，表 5・1に示すようにDを大きくすると共鳴周波数んが下がる傾向が得られ

たため，これについても調べた.

一般に，流路内に管群などの流路を塞ぐ物体が存在すると，見かけ上の音速が低下する

と言われている[5・8) そこで，本研究においても，水管の流路における充填率(以下，ソリ

ディティ σ) と見かけ上の音速 ao'の関係を調べた(図 5・30参照).なお，通常の音速 ao

はao=340m/sとし ao'は表 5・1中のJ;， (= 1次共鳴周波数)と流路長さん(実測値より求

めた開口端補正長持0.17mを含む)を用いて， ao'=2・'J;，"んにより求めた.

図5・30より， ao'は従来言われているように oが大きくなるほど低下している.図 5・30

には参考として， Blevinsが管群を想定して理論的に導出した ao'/ao[5'8]についても示して

いるが，本研究の ao'/aoは Blevinsのそれに比べて全般的に若干小さいことがわかる.

また，本実験値は2次元境界要素法 (BEM)に基づく音場解析結果と概ね一致しており，

本研究で扱うような音場では，管群に比べて α。'の低下率が大きいと言える.

5.3.4まとめ

本節では，多管式貫流ボイラでしばしば生じる異音の発生メカニズムを実験と解析の

両面から調査し，モデ、ル実験により流れ場に潜在する渦放出周波数を求めた.以下に，

得られた知見をまとめて示す.

(1)水槽実験および2次元 CFD解析結果より，水管の背後には剥離渦(剥離せん断層)が

生じ，この渦が周期的にf放出ー移流」していく様子が確認できた.また，ボイラ缶内を

対象とした 3次元 FEM音場解析結果より，異音の共鳴モードは燃焼室ではなく流路内

に存在することが明らかとなった.この異音は非燃焼試験時にも生じることから，流れ
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場に生じる剥離渦と音場の共鳴が相互に干渉し合って発生する，空力学的な(熱力学的

ではなく)自励音であることが判明した.

(2)流れ場に潜在する無次元渦放出周波数St(ストロハル数)は，モデル実験において発生

音が最大となる時の隙間流速九，発生音のピーク周波数.hおよび剥離せん断層長さ 1(今

L+DI2)より求めることができ，算出した Stは0.3'""0.6であった.これは，矩形キャピ

ティやベローズにおける Stとほぼ閉じ範囲の値であり，本研究で扱う渦放出現象が本質

的にキャピティやベローズで生じる現象と同様であることが窺える.また，本研究で求

めた Stを用いることにより，多管式貫流ボイラで生じる空力自励音の発生周波数を予測

することが可能であり，低騒音化設計に有用である.

(3)水管の流れ方向の間隔に係わるアスペクト比が LID~O.4 となる場合に，発生音が大き

くなる傾向にあり，この時最も安定した強い強度の剥離渦が生じることが推察される.

よって，ボイラの低騒音化のためには，LlD与0.4とならないように設計することが望ま

しい.

(4)見かけ上の音速 ao'は従来言われているように，水管の流路における充填率oが大きく

なるほど低下する.ただし，本研究で扱うボイラでは ao'の低下率が同じ σの管群の

場合に比べて若干大きい.

本節では，水管の配列に関するパラメータ(食い違いの度合)を減らす目的で，格子配

列に着目して実験および解析を進めてきたが，今後は千鳥配列についても調査を進めてい

きたい.

5.4結言

本章では，流れ場と音場の干渉により発生する“空力自励音"の例として，①ダクト内

に二枚のプレートがタンデムに近接配置された場合，および②多管式貫流ボイラの 2つを

採り挙げた.実機のダクトでは，複数のプレートが間隔を有してタンデムに設置される場

合が多いため，①では“複数枚プレート"の最も基本的なモデルとして，二枚のプレート

がタンデムに近接配置された場合を採り挙げた.一方，②では実際のボイラを採り挙げた

が，発生する現象は本質的に①と同様で、あり，①の応用モデルで、ある.

空力自励音は数値解析技術の発達した現在でも，解析のみによる発生音の予測は困難で

あると恩われる. したがって，本章では主に実験的に研究を進め，空力自励音の発生メカ

ニズム究明と実験データ・ベース構築を主な目的とした.各モデルに対して得られた知見

は各節ごとにまとめたので，詳細はそちらを参照されたい.上記①と②のモデルに共通し
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て得られた知見を以下にまとめる.

(1)流れ場と音場の干渉により選択的に生じる共鳴モード(空力自励音モード)は，

渦変動の生じる部位に“音圧の節"すなわち“粒子速度の腹"が存在するモードであ

る.

(2)このとき，流れ場には流速に応じた周期的な渦放出の生じる本質的な特性が潜在して

いる.本章の例では，プレートでは一般に厚み(厳密には実後流幅)，ボイラの凹凸

では剥離せん断層の長さが，ストロハル数の代表寸法と考えられる.

(3)このような空力自励音を効果的に抑制するためには，“粒子速度の腹"となる部位での

渦変動を抑制するように，流れの観点から対策を施すべきある.

以上の知見を実機に適用すれば，僅かな設計変更で効果的に空力自励音(いわゆる異音)

を抑制することが可能である.実際，ダクト内ではプレート縁形状の変更，多管式貫流

ボイラでは水管の配置あるいは水管の隙間部変更により(特に流路の出入口付近)，空力

自励音の抑制を実現でき，騒音問題の生じない静かな，環境に優しい機械製品を市場に

提供することができた.
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第6章低騒音ヘリコプタ・ブレード用翼型の設計

6.1緒言

近年，ヘリコプタによる旅客輸送の需要が増すにつれ，ヘリコプタの機外騒音が問題に

なっている.特に，市街地での運航を目的とするコミュータ・ヘリコプタにおいては，

住宅密集地にヘリポートが設置されるなどの理由により，機外騒音の低減化は急務となっ

ている.

ヘリコプタの機外騒音は，後述するようにロータ・プレードより発生する空力騒音と

エンジンやギアなどから発生する機械騒音に大別できるが，機外騒音への寄与度が高いの

は，前者の空力騒音である.この空力騒音の低減方法には，プレードの翼端形状や翼型の

改良，あるいはロータ回転数の低減など様々なものが挙げられるが，本章では中でも翼型

に着目する.

従来のヘリコプタ・プレード用翼型は，空力性能の向上を目指して設計されたものが殆

どであり [6'11-[6・3l，空力騒音の低減に着目して設計された例は少ない.そこで本章では，

空力的にも高性能であり，かっ低騒音性を有する翼型の設計を試みた.すなわち，前章ま

でに採り挙げた事象は，主に空力騒音の特性に着目したものであるが，ここでは実機ベー

スにおける空力性能と空力騒音の両特性に着目し，双方のトレード・オフの検討を試みた.

なお，翼型の具体的な設計は，空力特性と騒音特性の双方を同時に検討すべく， 6.3節に

て提案する設計フローに基づ、いて行った.

ところで，プレード端部，中央部の翼型がロータ性能および空力騒音に与える影響は，

プレード根元部に比べると大きいと考えられる.このため，本章では 6.3節にて詳細を後

述するように，プレード端部用翼型(厚み比 8%)および中央部用翼型(厚み比 10%)の

設計を行った.以下では，ヘリコプタ機外騒音の概要および高性能/低騒音翼型の設計につ

いて述べた後に，新規設計翼型の風洞試験結果および解析による空力/騒音性能の評価結果

を示す.そして，ヘリコプタ・プレード用翼型に対して，高性能化と低騒音化の両立が

実現可能であることを示す.

6.2へリコプタより発生する空力騒音

ヘリコプタより発生する騒音の音源には，種々のものが存在する(図 6・1参照).騒音源

を大別すると，ロータ(メインおよびテイル)から発生するもの，エンジンやトランスミ
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さらにメイン・ロータ機体胴体から発生するもの，また，ッション等から発生するもの，

これらの後流とテイル・ロータや機体胴体との干渉によって発生する騒音などがある [1.2)

10'"" 100Hz 6・2に示すように約図メイン・ロータから発生する音は，の騒音源のうち，

図 6・2の例では，その音圧レベルも他の騒音源に比べて高い[6.4)の低周波領域に存在し，

最近のヘリコプタではテイル・ロータテイル・ロータから発生する音も比較的大きいが，

をダクト内に収納した形式“ダクテッド・ロータ [6・5)"やロータ形式を完全に廃止して噴流

これら新技術の導入により，を採用するものが増えている.を吹き出す形式“ノータ [6・6)"

メイン・ロータから発生する騒音が益々テイル・ロータ騒音の寄与度は更に低くなり，

メイン・ロータヘリコプタ騒音の主要な騒音源は，

これの低騒音化が急務である.

すなわち，

から発生する空力騒音と言え，

支配的となる傾向にある.

Main Rotor 

Rotational Noise 
Broadband 丁目LNoise 、

Tail Rotor 

Rotational Noise 
Broadband TBL Noise 

Transmission 

Gear Noise 、

E四国
Compressor Noise 
Exhaust Noise 

図6・1.ヘリコプタ機外における騒音源の例[1・2)
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図6・2.へリコプタ機外騒音の周波数特性の例(HUー1A型機，推力 600lb.200代地点)[6.4) 
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メイン・ロータから発生する空力騒音には，幾つかの種類が存在する(図 6-3[6・7]参照). 

先ず，どのような飛行条件においても発生する空力騒音として，“回転騒音(図 6-2中の

Rotational Noise)"が挙げられる.回転騒音は，流体力(揚力/抗力)および厚みを有す

る物体(プレード)が回転運動することにより生じる空力騒音であり，物体後流の禍と

物体との干渉が無くても発生する.人間の耳には「プーンJと聴こえる騒音であり，身の

周りにある扇風機や換気扇などで聴かれる“ファン騒音"と同様である.回転騒音の周波

数特性は，ロータ回転数とプレード枚数を掛け合わせた周波数が基本の 1次成分となり，

以降その高次成分が生じる(図 6・2参照).一方，プレード表面上および後流における小さ

な乱流渦のランダム変動によって生じる“渦騒音(図 6-2中の BroadbandTBL Noise)" 

も常に発生する空力騒音であるが，図 6・2に示すようにその寄与度は一般に低く，それ程

問題となるような騒音ではない.なお，渦騒音は人間の耳には「ザー，サー」などのように

聴こえ，その周波数特性は中~高周波域における広帯域ランダム騒音の様相を呈する [6・8]

ヘリコプタが高速で飛行する場合，プレードの翼端付近には超音速領域が存在するため，

翼面上には衝撃波が生じる.このように，高速飛行時で、の翼端マッハ数が大きな場合(一

般には翼端マッハ数が約 0.9以上)，衝撃波に起因した“高速衝撃(亘ighfu>eed lmpulsive) 

騒音"(以下， HSI騒音)と呼ばれるスラップ音が生じる [6"9] スラップ音の特徴は，その

時刻歴波形に急峻な音圧変化が見られ，周波数特性には低周波から高周波までの広範囲に

亘り， r回転数×プレード枚数jの高次成分が存在する.このため，人間の耳には「パタパタ，

パリパリ Jといった耳障りな音に聴こえる.

スラップ音には他に，ヘリコプタが低速で下降する着陸進入時や，急旋回時に生じるも

のもある.ただし，この場合は先行するプレードから放出された翼端渦を後続のプレード

が切り裂くことにより発生するもので，上述の HSI騒音とは現象および発生メカニズムが

全く異なる.すなわち，翼端渦と後続のプレードが干渉することにより，プレード表面上

の圧力分布が急激に変化することに起因している.よって，この騒音は“プレード/渦干渉

(旦lade-豆ortexInteraction)騒音"(以下， BVI騒音)と呼ばれ，人間の耳には HSI騒音

と同様に「パタパタ，パリパリJといった耳障りな音に聴こえる.また，この騒音の強度は，

翼端渦の強さ，プレードと翼端渦の交差角度，交差距離などに依存すると言われている [6"10]

本章では，以上で挙げた空力騒音の中でも，回転騒音と HSI騒音を翼型設計の中に採り

いれることとした.すなわち，渦騒音は翼型依存の小さな騒音と言われており [6・8l，le11l，

機外騒音への寄与度も低い.一方， BVI騒音には飛行経路の最適化や，プレード翼根部に

付設したアクチュエータでプレード全体のピッチ角を高調波で制御する亘igher

Harmonic Contorl (HHC) [6"12]などの対策が最も効果的であり，翼型依存の小さい騒音と

判断したためである.
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図6-3.メイン・口ータから発生する空力騒音[6・71

6.3高性能/低騒音翼型の設計
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本章では，翼型設計時に高性能化のみならず低騒音化についても検討するため，図 6・4

に示すような設計フローを提案し，これに基づいて高性能/低騒音翼型の設計を行った.
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図6・4.高性能/低騒音翼型の設計フロー
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(a)翼型に対する空力および騒音特性の設計要求

ヘリコプタ・プレードの作動環境を，図 6・5に示す.一般に，ヘリコプタ・プレード用

翼型においては，図 6-5に示すように，最大揚力係数 (Cιax)，揚力/抗力の比 (LlD)， 

無揚力時の抗力発散マッハ数 (Mdd;マッハ数の増加に伴い衝撃波が成長し，造波抵抗によ

る抗力が急激に高くなるマッハ数を示す)，さらに無揚力時のピッチング・モーメント係数

(Cmo)などの空力特性が，流れ場の条件ごとの要求パラメータとなる [6・131 これらのパラ

メータは，想定されるヘリコプタの機体諸元や飛行性能に基づいて値が要求される.本章

では，中型クラスのヘリコプタ開発を想定し，別途行われたヘリコプタの概念設計[6・141

結果より，表 6・1のような空力特性が要求された.

表6・1.翼型に対する空力特性の設計要求

空力特性 翼端部用 翼中央部用
(0.9-1.0R) (-0.9R) 

翼厚比 8%前後 10%前後

Mdd @Cl=O.O 0.85以上 0.80以上
Clmax 
@M=O.3 1.20以上 1.50以上
0.4 1.15以上 1.40以上
0.5 1.10以上 1.20以上

L/D 60以上 60以上
@M=0.6， Cl=0.6 

ICmol @Cl=O.O 0.01以下 0.01以下

一方，騒音特性については，一般的なヘリコプタによく使用される対称翼型

(NACA-OOXX) と比較した場合の低減量を定める.翼型がヘリコプタの空力騒音に及ぼ

す影響を定量的に調査した研究例はこれまでに見当たらず，その低減量の具体的な設定は

難しい.(c)項にて後述するように，既存のヘリコプタ用翼型(厚み比 12%)を4種類採り

挙げて，回転騒音と HSI騒音(高速衝撃騒音)の解析を行った結果，対称翼型との差異は

最大で，回転騒音の場合は約 3dB， HSI騒音の場合は約 1dBであった.よってここでは，

これらの調査結果を踏まえて， 1.0dB以上の騒音低減を設計目標とした.この目標値は若

干低いように思われるかも知れないが，翼型以外にもプレード翼端形状の最適化やロータ

回転数の低減により，ロータ全体の空力騒音低減が可能であり，翼型に過度の騒音低減を

要求すると，結果的には空力性能と騒音性能がアンバランスになることが懸念される.

よって，実現可能なレベルとして，上述の目標値は妥当であると判断した.実際，プレー

ド翼端形状のみの変更により(翼型は同じ)， HSI騒音が 5""'"'6 dB程度低減する解析

例[6・151も示されており，最終的には翼型と翼端形状の双方を併せた最適設計が必要である.
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図6・5.ヘリコプタ・ブレードの作動環境[6・13)

(b)翼型設計条件の設定

翼型設計時に主に着目する流れ場の条件を設定する.ここで，水平飛行時におけるロー

タ空力の一例を図 6・6に示す.図 6・6(a)より，前進側(ゆ =90度)と後退側(ゅ =270度)

のプレードでは流入速度が大きく異なり，結果としてロータ面上における有効迎角 αの

分布は，図 6-6(b)の様になる [6・16)

すなわち図 6・6(a)，(b)より，プレード端部の翼型に着目した場合，前進側では無揚力時の

圧縮性の影響，後退側では高迎角時の失速特性が特に重要であることがわかる.従って，

翼型設計の際には，主に図 6・5に示す低速域と高速域に着目することになり，特に高 Clmax
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図6・6.口ータ空力の一例(前進飛行時)[6・16)
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化および高 A仏化に比重を置くこととした.なお，本章では，表 6・1および別途行われた

ヘリコプタの概念設計[6'141により，プレード端部用の翼型として，厚み比 8%のものを

設計することが決まった.

一方，プレード中央部の翼型に対しては，前進側の圧縮性の影響が小さくなるので，主

に図 6・5に示す低速域と中速域に着目することになる.従って，翼型設計の際には，特に

高 C/m蹴化および高 LID化に比重を置くこととした.なお，本章では，表 6・1および別途行

われたヘリコプタの概念設計[6・141により，プレード中央部の翼型として，厚み比 10%のも

のを設計することが決まった.

(c)空力特性および騒音特性の優れた圧力分布の検討

本項目(c)では，低，中，高速域において，空力特性と騒音特性の各々の特性が優れてい

る圧力分布について検討する.

①低速域に要求される圧力分布の検討

低速域で問題となるロータの空力騒音は，主に回転騒音である.文献[6・17]によれば，

フラットな圧力分布を有する翼型が，回転騒音の低減には有効である.そこで，図 6・7

および表6・2に示すような，厚み比 12%の実在するヘリコプタ・プレード用翼型4種類を

採り挙げ，水平飛行時における回転騒音の比較を解析により調査した.ただし，プレード

形状は矩形であり，回転騒音の解析は FW-H式(第 1章の式(1・11)参照，ただし右辺の

第3項である四極子項は除く)により行った[6'181 なお，機体諸元と飛行条件は全ての

翼型で同じであり，ロータ面上の空力荷重分布は，各翼型に対して今井の方法[6・191と局所

運動量理論[6・201を組み合わせて求めた.

回転騒音の比較を表6・3に示すが， VR-7翼型が最も低騒音であり，対称翼NACA-0012

と比較して約 3dBも低い.また，圧力分布も対称翼に比べて平坦であることがわかる(図

6・8参照).これは，前縁部のサクション・ピークが大きいほど，回転騒音が有する放射指

向特性により，機体進行方向の斜め下方前方における騒音が大きくなることに起因してい

る[6・181 以上の調査結果より，圧縮性の影響が小さい低速域では，サクション・ピークを

抑制したフラットな圧力分布が，騒音サイドからの要求となることが確認された.

ぐ NACA-0012 ~ VR圃7

fNAω3012 ~ど A-120 一三〉

図6・7. ロータ空力騒音の解析に用いた既存へリコプタ・ブレード用翼型(厚み比 12%)
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表6・2.騒音解析に用いた既存翼型の諸特性(空力特性は他機関による試験値)

ーよご空
M山 Clmax 反り度 前縁半径 厚み比
@Cl=O M=O.3 M=O.4 M=O.5 f/c(%) r / c (%) t / c (%) 

NACA-0012 0.765 1.14 1.08 0.97 0.0 1.58 12.0 

NACA-23012 0.780 一 1.38 1.22 1.8 1.58 12.0 
VR-7(OO Tab) 0.742 1.63 1.50 1.65 3.1 1.13 12.0 

A-120 0.800 一 一 1.23 1.2 1.52 12.0 

表6・3. 回転騒音の解析結果(オーバーオール値) [6・181

¥翼型¥評¥価¥位¥置』
ロサ面真下 日-~面前方斜め 30。下 日-~面前方水平

dB LldB dB LldB dB L1dB 
NACA-0012 81.3 一 80.9 一 82.1 一
NACA-23012 81.2 0.1 78.1 2.8 81.7 0.4 
VR-7(OO Tab) 81.1 0.2 77.5 3.4 81.0 1.1 

A-120 81.2 0.1 78.5 2.4 82.0 0.1 

注)機体重量 3.2トン(中型行ス).プレード枚数 4. 口-~半径 5.5m. 前進速度 80 ノット，高度 150m

を想定し，日-~中心より 150m 離れた地点を評価位置とした.

ー

。~ OA a. OA 
X/C 

ー

図 6・8.揚力係数 Cl=O.88とした場合の圧力分布の比較(NACA-0012VS. VR-7:解析値)

一方，空力特性においては， Clmaxの向上が要求されるが，これを実現する圧力分布とし

ては前縁からの剥離を遅延させるべく，サクション・ピークの小さな圧力分布が求められ

る[6・161 すなわち，低速域においては空力サイドと騒音サイドの要求する圧力分布が同様

のものとなり，結局，高 Clmax化が低騒音化につながることになる.よって，低速域では，

空力性能と騒音性能のトレード・オフは不要となる.

②中速域に要求される圧力分布の検討

空力特性 LIDが騒音特性に及ぼす影響は，小さいと考えられる.よって，中速域では

空力特性のみに重点を置き，層流翼型の設計指針を参考にした.すなわち，境界層の乱流

遷移を遅らせて摩擦抵抗を下げるため，ノレーフ・トップな圧力分布が望ましいM・211

③高速域に要求される圧力分布の検討
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高速域では，前述のようにプレード翼端部に生じる衝撃波に起因した HSI騒音(高速衝

時刻歴波形において極端図 6・9に示すように，HSI騒音の特徴は，撃騒音)が発生する.

図 6・7に示した4種回転騒音の場合と同様に，ここでは，に大きな負値ピークを有する.

翼型が HSI騒音に及ぼす影響を解析により調べた.類の既存翼型を採り挙げ，

空力特性である Mddと騒音のHSI騒音は衝撃波強度との相関が強いと考えられたため，

無揚力の条件下では，めdの高い翼型ほどその結果，翼端マッハ数が 0.9，関係を調べた.

HSI騒音が小さくなり，最大で約1.0dBの差異が生じる結果を得た(図 6・10参照).なお，

本解析ではプレード周りの流れ場を3次元 EulerCFD解析により求め，次いで Kirchhoff

法により HSI騒音を求めた[6・221.HSI騒音はロータの回転平面内で最も指向性が強いため，

図6-10では回転平面内でロータの中心から半径の 3倍離れた地点を評価位置とした.
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図6・10.HSI騒音の解析結果(翼端マッハ数0.9.無揚力時)[6・221
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図6・11.空力特性の優れた圧力分布(翼上面側)の決定
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一方，空力特性においては，前進側プレードに生じる抵抗発散による抗力の急増を避け

るために，当然 Mddは高いことが望ましい.すなわち，高速域においても，空力サイドと

騒音サイドから要求される圧力分布は同様のものとなり，高マッハ数域でなるべく衝撃波

強度の弱くなる圧力分布が要求されることが判明した.よって，高速域でも，空力性能と

騒音性能のトレード・オフは不要となる.

(d)空力/騒音特性の優れた圧力分布の決定

上記(c)項での検討結果を基に，低，中，高速域における目標圧力分布を決定した.すな

わち，低速域では“前縁サクション・ピークの小さな圧力分布(図 6・l1(a))ぺ中速域では，

“ルーフ・トップな圧力分布(図 6・l1(b))" ，高速域では遷音速翼型に有効とされる“Peaky

型圧力分布(図 6・l1(c))[6・23]"とした.なお， Peaky型圧力分布とは， 1960年代に Pearcy

によって開発された翼型に因んで名付けられたもので，翼の前縁側に部分的な超音速流れ

を生じさせ，圧力分布のピークを作ることにより，衝撃波による抗力を軽減させる“右下

がり型"の圧力分布である.

(e)目標圧力分布を満足する翼型の同定

ここでは，対称翼である NACA-OOXXおよび種々の既存翼型形状を参考にして 2次元

定常 EulerCFD解析ツールにより， )1慎解析的に上記(d)項を満足する翼型を同定した.

すなわち，“翼形状の決定(修正)→圧力分布の確認"を何度も繰り返して行った.

また，本作業の途中で 2次元定常N-SCFD解析コード(川崎重工業側岐阜技術研究

所嶋博士[2-6]が開発した CFDコード“UG2")を用いて，最大揚力係数 Clmaxなどの空カ

特性を評価し，要求値である表 6・1を大きく逸れていなし、かどうかを何度も確認しながら，

設計作業を進めた.

(f)解析および風洞試験による空力，騒音特性の評価

ロータ騒音解析コード，さらには風洞試験により，上記(e)項で得られた翼型に対する

空カ特性および騒音特性を評価した(詳細は 6.4節にて後述).ここで， (a)項を満足して

いない場合は(d)項に戻り， (a)項を満足するまで(d)"，(f)項の作業を繰り返すことになる.

(g)高性能/低騒音翼型の完成

上記の一連の作業をパスした後，高性能/低騒音翼型の完成となる.

6.4高性能/低騒音翼型の空力特性の評価

6.3節(e)項(図 6・4(e))までの設計手順を経て，新規に設計した翼型2体を図 6・12に

示す.両翼型の厚み比は8%と10%であり，それぞれAK-080A，AK-100Dと称す.AK-080A
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はプレード端部用の翼型で，主に低速特性と高速特性の向上を目指して設計された.一方，

AK-100Dはプレード中央部用の翼型で，主に低速特性と中速特性の向上を目指して設計さ

これら 2体の翼型に対して実施した風洞試験について述べる.れた.以下では，

風洞試験の概要6.4.1 

風洞は，航空宇宙技術研究所(現 JAXA)所有の高レイノルズ数2次元遷音速風洞を使

プレナム室，測定部，第2用した(図 6・13参照).本風洞は，調圧弁，集合胴，縮流胴，

主要な諸元をおよび消音装置によって構成されており，拡散胴，放出胴，スロート弁，

また，本風洞は高亜音速から遷音速領域における高レイノルズ数の試験を表 6・4に示す.

風洞の性能および特性については既に行う目的で作られた 2次元翼型試験用風洞であり，

公表されているので，詳細な説明は参考文献[6・24]"-' [6・28]に譲る.
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図 6-12.新規に設計した厚み比8%(AK-080A)および 10%(AK-1 000)の翼型
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図6・13.航空宇宙技術研究所(現JAXA)所有の高レイノルズ数2次元遷音速風洞の概要

表6・4. 航空宇宙技術研究所(現 JAXA)所有の高レイノルズ数2次元遷音速風洞主要諸元

風洞形式 間欠吹き出し式

測定部断面積 O.3m (幅) x 1.0m (高)

淀み点圧力 196 kPa-1176 kPa 

マッハ数範囲 0.2-1.2 

最大レイノルズ数 40 X 106 

(M=0.8， Po= 1176 kPa，基準長=0.25m)

通風時間 9-100 sec 
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本試験では，側壁境界層の吸い込みは行っていない.Cd， Clなどの空力係数は，翼型

模型表面の静圧分布および後流分布を測定し，これにより算出した.試験レイノルズ数は，

実機の巡航条件を想定してRe=3 X 106 "-'7 X 106とし，試験マッハ数は0.30"-'0.95とした.

試験の主な目的はマッハ数によって異なり，これを以下に示す.

①低速域(マッハ数=0.3"-'0.5) 最大揚力係数 Clmaxなどの失速特性の把握.

②中速域(マッハ数=0.6) 揚抗比L/D(@Cl毎0.6)の把握.

③高速域(マッハ数=0.7"-'0.95) 抵抗発散マッハ数め'd (@Cl =0.0)の把握.

6.4.2風洞試験模型の概要

AK'080AとAK'100Dの2体の供試体は，共にコード長:200mm，スパン長:300mm 

であり，静圧孔数は上面 37点，下面 30点の計 67点とした.模型の構造は，上下面2分

割構造とし，強度検討を踏まえた上で材質はスチール鋼とクロムモリブデン鋼の合金であ

るSCM'435とした.静圧孔の配置は最前縁部を除き，翼中央の断面にー列に配列させた.

6.4.3 風洞試験結果および考察

AK'080Aおよび AK'100Dの風洞試験結果に基づく空力特性の一覧を，表 6・5に示す.

また，各空カ特性に対する試験結果の考察を以下に記す.

( 1 )失速特性 (M=0.3"-'0.5) 

AK'080Aの場合，マッハ数 M=0.3，0.4における失速特性は，マッハ数によらず失速

付近の揚力係数 Clの変化は緩慢で後縁失速型であり(図 6・14参照)，前縁半径の比較的

大きな翼型に見られる失速形態[6・231である.一方， AK'100Dの場合は，M=0.3において

は前縁失速型であるが，M=O.4において後縁失速型となっている(図 6・15参照).よって，

失速のメカニズムが，M=0.3とM=O.4では異なることが考えられる.ここで，図中横軸

の“補正迎角 αc"とは，風洞壁の干渉による影響を除去した，理想状態における迎角[6・281

を表す(幾何学的な模型の設定迎角 αとは，値が若干異なる). 

表 6・5.風洞試験結果に基づく新規設計翼型の主な空力特性

空力特性 AK'080A AK'100D 

ル{dd @Cl=O.O 0.87 0.83 
Clmax 
@M=0.3 1.26 1.61 
0.4 1.22 1.47 
0.5 1.11 1.21 

L/D 75 75 
@M=0.6. Cl=0.6 

ICmol @Cl=O.O 0.013 0.013 
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すなわち， AK-100Dの場合，高迎角時における圧力分布を M=0.3とM=O.4で比較

すると(図 6-16参照)，前縁負圧ピーク部の圧力分布が若干異なり ，M=O.4では失速直前

の迎角において弱い衝撃波が生じているのがわかる.ただし，図 6・16中の Cp*は臨界圧

力係数を示す.また，図 6・16における翼周りの流れ場を，シュリーレン法により可視化

した結果を図 6-17に示すが，本図においても前縁部に弱し、衝撃波の存在が窺われる.

この様な圧力分布や可視化の比較結果から，M=0.3とM=O.4における失速メカニズムの

相違が推測できる.なお，これらの現象は図 6・16に示すように 2次元圧縮性 N-SCFD 

解析 (UG2による)でも精度良く再現できており，失速に関する空力特性が解析でも定量
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的に把握できる可能性を示唆している.以上を踏まえると ，M=O.5において失速特性がど

ちらの翼型に対しても後縁失速型の様相を呈するのは，衝撃波による剥離が生じているた

めと考えられる.

従来，M=O.4程度の低亜音速領域において，失速現象が圧縮性の影響を受けるとは考え

難かったが，本試験結果より弱し、衝撃波の発生が確認でき，それが失速特性に影響を及ぼ

している可能性を指摘した.すなわち， CFD解析により翼型設計を行う場合，M=O.4 

以上の領域における失速特性を評価するパラメータとして，“弱し、衝撃波の発生有無"が

挙げられ， N-S解析のみならず Euler解析でも簡易的に失速特性を評価することが可能と

考えられる.
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図 6・16.失速付近における翼面上圧力分布の比較(AK-100D)
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(a) M=0.3. 補整迎角αc与13度 (b) M=O.4.補整迎角αc毎日度

図 6-17.失速付近の流れ場におけるシュリーレン法による可視化結果(AK-I00D)

( 2 )最大揚力係数 (C/max@M=0.3"-0.5)

一般に， Cιaxはマッハ数の増加とともに低くなるが[6-16l，AK-080Aの場合は M=0.3で

のC/m叫が元々低いため，マッハ数の増加に対する C/maxの低減量は少ない(表 6・5，図 6・14

参照).一方， AK-I00DはM=0.3における C/maxがかなり高いため，マッハ数の増加につ

れて C/maxは低くなっているのがわかる(表 6・5，図 6・15参照).しかしながら，両翼型の

C/maxは，厚み比が 8%，10%と小さいにも関わらず，厚み比 12%の代表的な対称翼型

NACA-0012 (C/max毎1.1[6・29l) に比べて十分高い値を有している.また，表 6・1に示した

設計要求値を満足している.

( 3 )揚抗比 (LID@M=0.6，CI=0.6) 

M=0.6では低迎角においても圧縮性の影響が存在するので，例えば Cl=0.8程度でも

衝撃波の発生に起因する失速が始まる.このため，Cl=O.6における抗力を低く抑えるに

は，空気の粘性のみならず圧縮性についても考慮する必要があり ，LIDの向上は一般に

容易ではない.それにも関わらず， AK-080AおよびAK-I00DのLID(表 6・5参照)は，

高LlDで有名な翼型 NACA-23012(LID与 50[6・29l)に比べて，かなり高い値を有している.

また，表 6・1に示した設計要求値を満足している.

(4 )抵抗発散マッハ数(め'd@CI=0.0) 

本章で開発した 2体の翼型はめdを向上させるため，高マッハ数域での圧力分布が

Peaky型圧力分布になるように設計した.例として，特に Mddの向上に配慮した AK-080A

の M与0.85であるときの圧力分布を，図 6・18に示す.図 6・18より，目論見通りの圧力

分布が確認でき，これにより高 Mdd化が達成できた.
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函6・18.風濡試験による翼面上の圧力分布(AK-080A， M与0.85，Cl今0.0)
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図6・19.AK-080A， AK-100Dと既存翼型の空力特性の比較

ここで，高速域の特性である Maaを低速域の特性である Clmaxと併せて評価すると図 6・19

の様になり，本章で設計された 2体の翼型は，既存の翼型に比べてかなり高性能であるこ

とがわかる.また，Maaは表6・1に示した設計要求値を満足している.

( 5 )ピッチング・モーメント (1Cmo I @Cl =0.0) 

Cα1m肌t

きい.このため，翼型設計時においてモーメント低減の考慮はしているものの， ICmolは

表 6・5に示すように若干大きな値となった.しかしながら， ICmolは翼型の後縁にタプを

付けて，その角度を調整することにより低減が可能である [6-30] よって，今後は表 6・1に

示した設計要求値を満足するように，“後縁タブ"による ICmolの最適化が必要である.
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6.4.4 風洞試験結果のまとめ

前項 6.4.3で示したように， 本章で新規に設計した 2体の翼型の空力特性は， 全体的に

高性能であり， 既存翼型と比較してもトップクラスであることが判明した. また， 表 6・1

に示した設計要求値を殆ど満足している. よって， 2体の翼型は実機ヘリコプタへの適用

が充分に可能であり， 圏内外において既に特許取得を完了している.

6.5 高性能/低騒音翼型の騒音特性の評価

騒音特性の評価は， 実機やモデルロータ試験での評価が現段階では困難であるため， 全

て解析により行った. 回転騒音については， 表 6・3と閉じ機体諸元および解析手法， 条件

により評価した.解析の結果， AK-080A， AK-I00Dの回転騒音は共に， 同じ厚み比であ

0.8 

相ト AK-080A
4A; 

0.02 
ーム-
OJω 

o.e 

0.18 
制占 。.G2 0.G4 

図6・20.AK-080AとNACA-0008の回転騒音の比較(解析.ロサ面前方斜め 30。

ー
s 

' ' 

4占 4占

図 6・21.AK-080AとNACA-0008の翼面上圧力分布の比較(解析)
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るNACA-OOXXに比べて約 2dB低くなった(図 6・20参照:AK-080Aのみ示す).これは，

AK-080A， AK-100Dの圧力分布が NACA-0008および NACA-0010に比べてフラットで

あることに起因している(図 6・21参照:AK-080Aのみ示す). 

一方， HSI騒音(高速衝撃騒音)については，図 6・10と閉じ解析手法を用いて評価を

行った.その結果，プレード翼端部に用いる AK-080Aを解析の対象とした場合， HSI騒

音は NACA-0008に比べて 0.7dB低くなる(図 6・22参照).ただし，図 6・22では回転平

面内でロータの中心から半径の1.1倍離れた地点を評価位置とした.なお，参考までに

3次元 EulerCFD解析結果に基づくプレード周辺の等マッハ数線図を図 6・23に示すが，

プレードの外側(半径方向)へ伝播する圧力擾乱は，その差は僅かであるが AK-080Aが

NACA-0008に比べて小さいことがわかる.例えば，図 6・23中における“M=1. 0"の等

マッハ数線(破線)の周方向分布は，その起伏が NACA-0008に比べて AK-080Aの方が

僅かに緩やかである.以上のように AK-080Aが低騒音であるのは， AK-080Aの M山が

NACA-0008に比べて高いことに起因していると考えられる.
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以上のように，本章で設計された翼型は， HSI騒音の低減が目標値を 0.3dB下回ったも

のの 2体とも低騒音性を有し，騒音の設計目標値をほぼ満足することが解析により確認

できた.なお， AK-080Aは米国音響学会論文集に「高性能/低騒音翼型Jとして，特許の

概要[6・311が紹介されている.

6.6結言

本章では，ヘリコプタに適用可能な高性能で且つ低騒音である翼型の設計を試みた.

翼型の設計は，本章で提案した設計フロー(図 6・4)に基づいて行い， AK-080A (厚み比

8%:翼端部用)， AK-100D (厚み比 10%:翼中央部用)と称する翼型を新規に設計した.

航空宇宙技術研究所(現 JAXA)所有の高レイノルズ数2次元遷音速風洞において，風洞

試験により空力特性の評価を行った結果，ICmolは若干大きな値であったが，その他の

主要な空力特性である Clmax，Mdd， L/Dは，既存の翼型に比べてかなり優れていることが

確認でき，設計要求値をほぼ満足していた.一方，騒音特性については解析により評価し

た結果，同じ厚み比である対称翼 NACA-OOXXより低騒音であることが確認でき，設計

要求値をほぼ満足していた.

ヘリコプタ・プレード用翼型に対して，空力性能と空力騒音のトレード・オフについて

検討したが，結果的には空カサイドと騒音サイドの要求する圧力分布が同じであることが

判明し，いわゆるトレード・オフは不要となる.すなわち，高性能化と低騒音化の両立が

可能であることを示し(低速域と高速域の双方の高性能化により低騒音化が可能)，これを

実現化した AK-080Aは米国音響学会論文集にてその特許概要が紹介された.今後は，

本風洞試験および騒音解析で得られた結果を参考にして，図 6・4の翼型設計フローに基づ

き，図 6・4(f)→図 6・4(d)のフィードパックを行い，更なる高性能な翼型の開発(高 Clmax，

高LlD，低ICmol化)を進めて行く予定である.
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第7章結論

本研究では，空力騒音に関わる種々の事象を採り挙げ，発生音の予測精度向上，発生音

の低減法，発生メカニズムの究明(音源位置，遠方場への伝播特性および自励現象など)， 

データ・ベースの構築，空力特性と騒音特性のトレード・オフの検討(へリコプタ用翼型

を対象)などについて詳しく調べた.以下に，第 2章以降で示した本研究により得られた

知見をまとめ，本論文の結論とする.

第 2 章では，断面形状が・，・~砂なる 3 種類の柱状物体を採り挙げ，解析的にエオル

ス音を評価し，その大小関係について詳しく調べた.これは，同一の解析ツールにより，

種々の断面形状より発生するエオルス音の予測および比較を試みた研究例は見当たらず，

発生音の大小関係を解析的に求めることが可能になれば，低騒音化設計への一助となるの

は間違いないと考えたからである.

その結果，エオルス音の SPLp叫 Eは2次元 CFD解析に基づく予測と実験の比較で，概ね

良い一致を得た. しかし，発生音の大小関係は，実験では「・>+王子eJであるが，予測で

はre>・>+Jであり， eが最も大きくなる点で異なる傾向が得られた.これは，・の予

測値が大きいことに起因しており， eが・や4・に比べて精度の良いシミュレートが困難で
あったためと考えられる.つまり，原因は.の剥離点の不安定性にあり，さらに音源強度

とも言うべき Clrmsが後流の 3次元性の影響を受けやすい形状であるにもかかわらず，2次

元解析により 3次元性が考慮されなかったためと考えられる.すなわち，異なる断面形状

に対するエオルス音の大小関係を同ーの解析ツールにより評価する場合 2次元解析に基

づく予測法では不十分であり，セル構造や縦渦の影響なども含めた 3次元解析に基づく

予測が必要である.

そこで 3次元 CFD解析に基づくエオルス音の予測を試みた結果，大まかには「・ー

e>・」のような傾向が得られており，実験と完全に一致しているとは言い難いが 2次

元CFD解析に基づく re>国>・」に比べれば 3次元 CFD解析の導入に伴い，予測精

度は向上した.これは，主に・の流れ場，ひいては発生音の予測精度が向上したことに起

因している.すなわち，剥離点が不定である・の解析は，現時点でも比較的困難な問題で

あり， LES乱流モデ、ルの適用を試みるなどして，更なる予測技術の高度化を進める必要が

あり，これについては今後の研究課題としたい.第 2章で構築した空力騒音の予測ツール

では，発生音の大きさのオーダを知るには充分な予測精度が得られており， e，・~・の

大小関係については 3次元 CFD解析の導入により 2次元解析に比べて予測精度は改善
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された.このことは，空力騒音の実用的な予測精度向上に関して，有益な知見を与えたと

思われる.

第3章では，弦長 C と厚み tを広範囲に組み合わせ，前後縁の形状も半円形のみならず，

角切り形で構成される種々のプレートを用いて系統的な風洞実験を行い，離散周波数音(エ

オルス音)の音響特性把握 (St，風速依存性，放射指向特性など)を試みた.従来，柱状

物体を採り挙げた研究例は数多く，音響特性に関するデータも幾っか存在するが，第3章

のように多数の供試プレートを用い，種々の音響特性について調べた研究例は見当たらな

い.また， Lighthill方程式に基づく発生音の解析を行い，風速依存性，放射指向特性およ

び Lighthill音源分布を詳細に調べた.さらに c/λ がプレート周りの音場に及ぼす影響

についても調べた.従来，空力騒音の解析に対して， Lighthill方程式に基づく研究例は

少なく，種々の音響特性を求めた研究例も見当たらない.

風洞実験の結果，発生音の波長λとCの比 c/λが大きくなるような場合，音波のプレー

ト自身による回折や反射(散乱)が複雑化するため，風速依存性は円柱などで見られる

6乗則には従わず，高次の多項式で近似されるような複雑な増加傾向を示した.また，

双極子形の放射指向特性には，音圧の最大値が前縁側に偏る傾向が見られた.以上のよう

な現象は，物体が音響的に非コンパクトになったことに起因している.そこで，実験によ

る風速依存性およびダイポール音源とプレートによる音場解析結果より，実用的な範囲で

発生音の風速依存性が 6乗則に従わなくなる(プレートが音響的に非コンパクトとなる)

おおよその限界条件を求めると， r c /λ>0.31与 11π」であった.また，音場解析によれば，

上述の限界条件は遠方場においても成り立つ.この限界条件を超えた場合，発生音の放射

指向特性は単純な双極子形から花びら状の多重極形へと変化するため，風速依存性も複雑

に変化する.

一方，発生音の風速依存性および放射指向特性は，実験と解析の比較で定性的に良い

一致を示し， Lighthill方程式に基づく音響解析の妥当性が示された.また，物体が音響的

にコンパクトとみなせる条件下では， Lighthill方程式および Curleの式の双極子項による

発生音の解析結果は良い一致を示した.ただし，流れの解析に圧縮性を考慮したものを採

用すれば，物体のコンパクト性の可否に限らず， Lighthill方程式と Curleの式による音圧

値は理論的に一致するはずである.すなわち， Curleの式の双極子項を用いて空力騒音を

解析的に評価する場合，流れの解析における圧縮性の有無は非常に重要であり，非圧縮性

解析の場合は「物体が音響的にコンパクトjとなる条件下でのみ，妥当な解を得ることがで

きる.物体が非コンパクトとなる場合には， (Howeが指摘したように)第3章のように

Lighthill方程式を用いるか(真の音源の算出が必要)，あるいは圧縮性の流れ解析(+Curle 
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の式)を行う必要がある.

以上のように，広範囲な c/λ の組み合わせを有する多くのプレートを対象とした本研究

の実施により，物体のコンパクト性に関する限界 c/λ および空力騒音の予測精度向上に

関する非常に重要な知見を得ることが出来た.また，第3章では研究の足掛かりとして，

2次元解析によりプレートの空力騒音の発生現象について究明してきたが，今後はここで

得られた知見を基に 3次元解析へとステップアップし，空力騒音の定量的な予測精度向

上を目指して研究を進めて行く予定である.

第4章では，柱状物体から発生するエオルス音を抑制できるデ、パイス，“スプリッタプ

レート"について詳しく調べた.すなわち，スプリッタプレートはエオルス音の抑制方法

として広く知られているが，発生音へ及ぼす影響に関する研究例や実験データは殆ど見当

たらない.そこで第4章では，スプリッタプレートによる騒音低減指針を得る目的で，

供試体の両端部に端板が無い場合の風洞実験を実施して，種々の考察を行った.

その結果，円柱では，スプリッタプレート無し時の渦放出周波数Iso=Sto'U/D (Sto=0.2) 

と，スプリッタプレート長 Lおよび渦の移流速度 Ucより決まるフィードパック周波数

Ic=Uc/L (Uc=0.55U)が一致する，即ち，

L / D = (1 / St 0) x (U c / U) ・・・・・・・・・・・・ (A) 

が成り立つ場合，式(A)より求まる LlDにおいて自励的励振機構が顕著に生じる場合がある.

この時，円柱スパン方向のコヒーレンスは一様に増加し，これに伴い発生音も増大する.

よって，スプリッタプレート長 Lは，式(A)を満足しないように選択する必要がある.ただ

し，式(A)が成り立っても自励音が発生しない場合もあることから，この式は自励機構が成

り立つための必要条件であり，自励音が発生するためにはこれに加えて剥離せん断層の

不安定性が，放出渦のスプリッタプレート後縁に衝突して生じる圧力擾乱に強く支配され

ることが必要である.つまり ，W/D (W:物体が流れに曝されるスパン方向長さ)がエオ

ルス音の発生限界を十分越えて大きいほど，剥離せん断層の不安定性は圧力擾乱に支配さ

れ易く，したがって自励音も発生しやすくなり，増音現象を引き起こす.言い換えれば，

スプリッタプレートの減音効果はLlDのみならず，W/Dにも影響する.例えば，車両のパ

ンタグラフや橋梁のトラスで使用される柱状物体のように端板が無い流れでは，W/Dが大

きい場合はスプリッタプレート付設による自励音が発生しやすくなり，注意が必要である.

ところで，従来のスプリッタプレートに関する実験では，その長さ L，吹き出し口の大

きさ Wなどが限られており，得られた結果の普遍性が乏しかった.そこで，円柱径 Dを

変えて行った実験結果も踏まえ，普遍的な知見を整理すると，(i)円柱のスプリッタプレー

トによる発生音の低減効果は，LメD今1.0で最大となる， (ii)風速 (Re数)が大きいほど
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スプリッタプレートによる発生音の低減効果は大きく，増音効果も小さくなる傾向がある

ことが判明した.ただし， (ii)については原因が解明されておらず，今後の研究課題とした

い.以上のように，エオルス音を抑制するためのスプリッタプレートが，自励的な励振機

構により逆に発生音を増加させる場合があり，十分な注意が必要である.このような報告

はこれまでになされておらず，工学的に重要な知見である.

第5章では，流れ場と音場の干渉により発生する“空力自励音"の例として，①ダクト

内に二枚のプレートがタンデムに近接配置された場合，および②多管式貫流ボイラの 2つ

を採り挙げた.実機のダクトでは，複数のプレートが間隔を有してタンデムに設置される

場合が多いため，①では“複数枚プレート"の最も基本的なモデルとして，二枚のプレー

トがタンデムに近接配置された場合を採り挙げた.一方，②では実際のボイラを採り挙げ

たが，発生する現象は本質的に①と同様であり，①の応用モデルである.空力自励音は

数値解析技術の発達した現在でも，解析のみによる発生音の予測は困難であると思われる.

したがって，第5章では主に実験的に研究を進め，空力自励音の発生メカニズム究明と

実験データ・ベース構築を主な目的とした.

その結果，①において空力自励音が発生する場合，上流側プレートと下流側プレートの

間隙部で，縦方向の粒子速度が大きくなるような共鳴モード(空力自励音モード)が選択

的に励起された.すなわち，両プレートの間隙部が主要な音源部位と考えられ，この部位

に交番渦などの渦変動が生じないようにすることが，低騒音化設計への有効な対策法と言

える.言い換えれば，上流側プレートの後縁形状が重要であり，剥離点が不安定となるよ

うな流線形状は自励現象を助長しやすいと考えられ，適用を避けるべきである.さらに上

流側プレートに等価的なキャンパを与えたり，下流側プレートを傾けることにより，上流

側プレート後縁から放出される交番渦は生じにくくなり，空力自励音モードへの刺激が弱

まることも相侠って，発生音は大幅に低減すると考えられる.

一方，②では，水槽実験および2次元 CFD解析結果より，水管の背後には剥離渦(剥

離せん断層)が生じ，この渦が周期的に「放出ー移流Jしていく様子が確認できた.また，

ボイラ缶内を対象とした 3次元 FEM音場解析結果より，異音の共鳴モードは燃焼室では

なく流路内に存在することが明らかとなった.この異音は非燃焼試験時にも生じることか

ら，流れ場に生じる剥離渦と音場の共鳴が相互に干渉し合って発生する，①と同様の空力

学的な(熱力学的ではなく)自励音であることが判明した.

さらに，②の流れ場に潜在する無次元渦放出周波数 St(ストロハル数)は，モデ、ル実験

において発生音が最大となる時の隙間流速九，発生音のピーク周波数hおよび剥離せん断

層長さ 1(王寺L+DI2) より求めることができ，算出した Stは 0.3""'0.6であった.これは，

119 



一第7章一

矩形キャピティやベローズにおける Stとほぼ同じ範囲の値であり，本ボイラで扱う渦放出

現象が本質的にキャピティやベローズで生じる現象と同様であることが窺える.また，こ

こで求めた Stを用いることにより，従来不明であった多管式貫流ボイラで生じる空力自励

音の発生周波数を予測することが可能であり，低騒音化設計に有用である.

上記①と②のモデ、ルに共通して得られた知見を，以下にまとめる.

(1)流れ場と音場の干渉により選択的に生じる共鳴モード(空力自励音モード)は，渦変動

の生じる部位に“音圧の節"すなわち“粒子速度の腹"が存在するモードである.

(2)このとき，流れ場には流速に応じた周期的な渦放出の生じる本質的な特性が潜在してい

る.第 5章の例では，プレートでは一般に厚み(厳密には実後流幅)，ボイラの凹凸

では剥離せん断層の長さが，ストロハル数Stの代表寸法と考えられる.

(3)このような空力自励音を効果的に抑制するためには，“粒子速度の腹"となる部位での

渦変動を抑制するように，流れの観点から対策を施すべきある.

以上の知見を実機に適用すれば，僅かな設計変更で効果的に空力自励音(いわゆる具音)

を抑制することが可能である.実際，ダクト内ではプレート縁形状の変更，多管式貫流

ボイラでは水管の配置あるいは水管の隙間部変更により(特に流路の出入口付近)，空力

自励音の抑制を実現でき，騒音問題の生じない静かな，環境に優しい機械製品を市場に

提供することができた.

第6章では，ヘリコプタに適用可能な高性能で且つ低騒音である翼型の設計を試みた.

翼型の設計は，本研究で提案した設計フローに基づいて行い， AK-080A (厚み比 8%

翼端部用)， AK-100D (厚み比 10%:翼中央部用)と称する翼型を新規に設計した.航空

宇宙技術研究所(現 JAXA)所有の高レイノルズ数2次元遷音速風洞において，風洞試験

により空力特性の評価を行った結果， ICmolは若干大きな値であったが，その他の主要な

空力特性である Clmax，Mdd， LlD は，既存の翼型に比べてかなり優れていることが確認で

き，設計要求値をほぼ満足していた.一方，騒音特性については解析により評価した結果，

同じ厚み比である対称翼 NACA-OOXXより低騒音であることが確認でき，設計要求値を

ほぼ満足していた.

ヘリコプタ・プレード用翼型に対して，空力性能と空力騒音のトレード・オフについて

検討したが，結果的には空カサイドと騒音サイドの要求する圧力分布が同じであることが

判明し，いわゆるトレード・オフは不要となる.すなわち，高性能化と低騒音化の両立が

可能であることを示し(低速域と高速域の双方の高性能化により低騒音化が可能)，これを

実現化した AK-080Aは米国音響学会論文集にてその特許概要が紹介された.今後は，

本風洞試験および騒音解析で得られた結果を参考にして，更なる高性能で且つ低騒音な
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翼型の開発を進めて行く予定である.

最後に，本論文でこれまで示してきたように，空力騒音は流体力学と音響学の双方の

物理現象からの観点で着目する必要があり，そのどちらかに偏っても現象の本質を見誤る

可能性がある.例えばプレートの空力騒音の例では，その風速依存性は流れ場と音場の

双方が関係しており，従来は流れ場のみに着目した研究が多かったため，風速依存性の

キー・ファクタである“物体のコンパクト性"について議論される機会は少なかった.

その結果として 6乗員リの限界条件や非圧縮性 CFD解析を空力騒音解析に適用する際の

留意点などの重要な議論が充分なされず，現在にまで至ったと思われる.空力自励音の例

では，流れ場と音場の双方が干渉し合うため，流体力学と音響学の双方に着目すべき事象

としては，典型的なものであろう.空力騒音に関わる問題はその困難さ故に多くが未解明

であり，解決すべき課題は山積している.それらは様々な形で双方の物理現象が重畳し，

あるいは干渉し合って，“騒音"というオーバーオールな物理量で我々人間の耳元に届き，

そして顕在化する.空力騒音は厄介で対策，予測の困難な騒音であるが，身の周りで生じ

る一般的な“生活騒音"と言っても過言ではない.今後は，機械製品の静粛化に貢献すべ

く，常に流れ場と音場の双方に配慮しながら，空力騒音の研究を鋭意続けて行く所存であ

る.
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付録A_ グリーン関数を用いた波動方程式の一般解

ここでは，静止した媒質に対する非同次の波動方程式(式(A-1))の一般解を，グリーン

関数を用いて表す.

1θ2 p'(y;r) 
v2 p'(y，~)ーゴ 合 ~， r/ =-r(y，~) ・・・・・・・・・・・・ (A-l) 

au O~ 

式(A-1)の右辺項をディラックのデルタ関数に置き換えた方程式，式(A-2)を満足する関数

G (y，τI x， t) をグリーン関数と呼ぶ.

ヲ 1a2G 
V4G-Z五7=-5(tーが(x-y) ・・………・ (A-2) 

ただし， Gは

t< 'tのH寺 G=a G/ aτ=0 
の因果律を満足するものとする.

(A"3) 

次に，式(A-1)の両辺に Gを掛け，さらに式(A"2)の両辺に p'を掛けたものとの差をとる

と，次式のようになる.

1θ2P'21θ2G  
GV
2p'一ーすG77-p'VG +-7P'77 
αo O~- au O~-

= -Gr(y， ~)+ p'δ(tーす)δ(x-y) ・・・・・・・・・ (A-4) 
式(A"4)を時間 τと空間 Yで積分する.

μ (炉G仰V内印作2ヤヤp〆円'-一

= 一にμfvGrパ(y，~)dVc附y阿ä~+にμfvp'(匂刊川，パ7け併)δ列仰(οtト一7け併帆)15州δ列(“x一y附)dV削Vdτ (A-5) 

先ず，式(A"5)の右辺第 2項について考える.ディラックのデ、ルタ関数の積分公式(A"6)

より，

j二f(η)δ(η -c)dη= f(c) (A"6) 
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f:T fv p' (y ， t")δ(t-t")δ(x -y)dVd t" 

= fv p' (y， t)d'(x -y)dV =p' (x， t) ド V) ......... (A-7) 

次に，式(A-5)の左辺第 1項については，グリーンの定理(式(A-S)) を適用する.

にfv(GV2 p'一川G}tVd t" =山(G筈-PZ)
さらに，式(A-5)の左辺第2項については，物体(積分領域)が静止している場合，ライプ

ニッツの法則を適用することにより零となる.

結局，式(A-5)は，式(A-7)および式(A-S)と上述の仮定より，式(A-9)のようになる.

rT r rr.，~__ _'\...1TT~__'\ ...1_ I rT r ( rr ~Ip' (y，τ) _U__ _'¥ dG i...1C' 
p'(x，t) = I ~ L Gr(y，τ)dV(y)dτ+ I ~ L I G ~r :J，. J - p' (y，τ)一一凶(y)dτ

J-T JV ムTJS ¥. dn θn ) 

(A-9) 

式(A-9)が，グリーン関数 G (y，τI x， t) を用いた波動方程式(静止媒質，静止物体)の

一般解である.
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付録B. Curleの式の導出

式(I・9)を用いたLighthill方程式の一般解は，式(B-l)のようになる.

川 =μGELdVd4L(ペアI_p'(y，'r)笠}肋 (B-l)めJt句Y
j

J-T JS ¥. 8n ~ ，." ， 8n) 

先ず，式(B・1)の右辺第 1項の乃 (y，τ)の微分を G (y，τI x， t)の微分に置き換える.

「，
t
i
'
a
Z
E
E
t
d

m
一弘
T
サ

「
1
1
1
1
1
1
」

θ
一帆

寸
1
1
1
E
B
B
I
l
-
-

同
一
帆
G
 

「
I
I
I
l
I
B
I
-
-」

。
一
似

=笠旦+G25L-2E笠-t.2f三=G 8
2

Tij _ 1:. 8
2

G 
今';めノJ・ 砂t今'j 8Yj 8y; 引のノtのう 8y;8Yj y 8y;8Yj 

.G25L-m θ2G .θln 62|θ1mθGl 、
- . ・ ・ー ・ ‘ 砂t砂j 句玩友T 砂~， v 8Yj ，-8Yj l1ij列 、B-2)

式(B-2)を式(B-l)に代入すると，次式のようになる.

〆(x，叫jlT21+三|G2ELl-i|T笠 11dVd'r
vl
Aij
のうめノj 砂;I 8YjI 8Yj L A ij δ~; J J 

+ fTfs( G勺 τ)-PMZF(B3)
さらに，式(B-3)の右辺第 1項中の被積分関数に(第 2項および第3項)，ガウスの発散

定理を適用して，体積積分を面積積分に変換すると，次式のようになる.

θ2G 'TT' . rT r (/'f 81';; m 8G ) 
川 =jJ;jiTti研 dVd'r+ fド t万一九njzjdSK

+ fTfs( G勺，τI_p'(Y，けまい'd'r ... (B-4) 
ここで，ろ =pv;vj + dij(P' -ao2 p，)-eijを，式(B-4)に代入すると次式となる
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p'(x，tド仙務7dv川 fs(8 ij p'ゆ jかれ

ーにfs(pv;v j -ω ゆjかの+にLGntpdτ

rT r ( rr 8Ip' (y，τ)θG  i I_LIG~r :.T P'_p'(y ， τ)τ~ IdSd r 
J-T JS ~δn - ，- - ， 8n ) 

ここで，式(B.5)の右辺第3項以下の被積分関数(式(B.6)) を考える.

/ 空、 θGθT" θρ'θG
一LいいpVリJんt¥1"''"';'"' j "'0 "ijY ，. j 8yノ θyノj θnθn

運動方程式(式(1.2))をもう一度， 以下に示す.

θ(pV】 θ
一一一!L+一一(pV;Vi + Pii) = 0 
θτOyj 

a J U 

(B.5) 

(B.6) 

POが一様の条件下で上式を変形すると， 以下の式となる. ただし， P'=P-Poである.

(B.7) 
8(pvj、。
一一一-L=÷(putUj+5j-P'-eu)
θτ 8Yj" • J 'J 

式(B・7)の両辺から α02a (dリρ')1a)うを引き去ると，次式となる.

8(p打、 2θi 、θ
一一τ」一一αoて一馬p')=τ-(pV円+令(p'-aoM p') -eij) 
cτ OYj OYj 

8(pv
j
、2θi 、θTij

.・.ーってL ーα。τ-δijP')=τー
一一-….

式(B.S)を式(B.6)に代入すると，次式となる.

(B.S) 

{~"'.， ~ 2~ ~，\~θG ~θ(pV ) rr.~ _ 2θp'Op' ，θG 
-¥pv;v i - a。δtIphi---Gnt t-Gn po-一+G一一 p一一
Y J J f J O ytθτθY; θnθn  

(B.9) 

ここで， 低マッハ数および等エントロピ流れを仮定すると p'=。02ρ'であり，
njalaYj= 1 a nであるから， 式(B.9)は次式のように変形できる.
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δGθGθ(pv) ~ dp' I ~ dp' _，θG 
-pv iV in i一一一+p'ー一一一 Gnt t -G一一一+G一一一一 p 一一一

J J dYi θnθτθnθnθn  

(B'lO) 
A θG  r θ(pV i) 

= -OV ，V ，n，-一一-LT.
r'" i"'" j'. j θYi .......... i θτ 

Curleの式では物体は固体壁で，静止することを仮定しているので， s面しかしながら，

式(B'1)は式(B'5)よって，式(B'10)は零になる.上において njVj=  0であるから，結局，

(B'l1) 

さらに ejjを無視すれば，次式のようになる.

rT r θ2G rT rθG  
p '( x， t) = I _ L T;; _ V'  _........ dV dτ一||p'Hn i--dS dτ 

J-T山V !I θYiθY j J-T JS'" !I J θYi 

を用いて，

ただし， p'u=p'8uである (ejjは無視). 

Curleの式では，式(B'l1)中のグリーン関数 GにGo(式(B'12))を適用する.G。は相反

(B'12) 

式(B'13)のような関係が成り立つ.

Go(y，τI x，t) =τL5(7-t+r/α0) 
q.πr 

定理により，

-・(B'13)
G
一白
J

グ
一
命

ら
一
弘

グ
一
砂

βGnβGn 
Go(x，t I y， τ)=~8(t- τ -r/ α。) -4=一一一止，

41l1' " V'  ，砂 dX
i

次式となる.

月2 ，.T ，. T" 
p'(x，t)=-Lー ||-Lδ(t-r-r/α。)dVdr 

θXiθxj 
J-T JY41zr 

式(B'13)を式(B'l1)に適用すれば，よって，

-・・(B'14)
θrT r D『日 ni 
ァししてとよδ(t-r-rlα。)dSdr
OXi 
"-1 "0.)斗 1l"r

デ、ルタ関数に注意して時間積分すれば， POが一様の条件下では次式となる.

-・・(B'15)

最後に，

θ2 
r 1~(y， t-r/ α。)θr njPij(y，t -r /α。)

p'(x，t) =一一一L
-
1) 
'" 
7 - - v' dV + _V' I 。XtaxjV4俳句 s 41l1' 

Curleの原著論文[1・11]に示された式と一致する.
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式(B'15)は，
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