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一様流中に置かれたNACAOO12翼から発生する離散周波数騒音  

の発生機構に関する実験的研究＊  

林秀千人＊1，深野  徹＊2，児玉好雄＊1  

ExperimentalInvestigationintotheMechanismofDiscrete   

FrequencyNoise（DFN）GenerationfromaNACAOO12Blade  

Hidechito HAYASHI，TohruFUKANOandYoshioKODAMA  

Anexperimentalinvestigationwasmadeintothemechanismofdiscretefrequencynoise（DFN）  
generationfromaNACAOO12bladeplacedinauniformoncomlng月ow．1twasclarifiedthatDFN  
WaSgenerated when the boundarylayer on theblade surface waslaminar and separated at the  
locationupstreamofthetrailingedge．AdeadairreglOnWaSformedjustafterthetrailingedgeof  
the blade．Therefore a Karman vortex street occurred．Meanwhile we could not observe a close  
relationshipbetweentheexistenceofaseparationbubbleandthegenerationofDFN，Thatis，DFN  
WaSgeneratedevenwhentheattackangleofthetlowwasnearlyzeroandnoseparationbubblewas  
Observed．Whenaseparationbubbleexisted，theboundarylayerbecameturbulentandtheflowdid  
notseparate uptothetrailingedge，SOa dead air regionwasnot formedbehindtheblade，Which  
resultedinthedisappearanceofDFN．ThepredictionofthesoundpressurelevelofDFNgenerated  
fromthisstreamlinedbladebyFukano’stheoryfora8atplatemodelagreedwellwiththemeasured  
value．   
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さらに詳細に流動状態を調べることが必要である．   

以上の観点から，本報では深野らが平板において示  

した周期的変動現象およびそれを原因として発生する  

離散周波数騒音の発生機構の妥当性を翼形翼について  

調べ， さらに上述の変動現象発生に関するその他のモ  

デルについても同様の検討を行った．  

2．記 号 表  

C：翼弦長 nュm   

β＊：翼の流れ方向投影長さ mm   

斤加：相関係数  

S′：ストローハル数  

r：周期 s  

U：後流速度 m／s   

（ム：主流速度 m／s  

方：流れ方向荘巨離 mm  

y：流れに垂直な方向の距離 mm  

∂：スパン長さ nlm   

∂1′2：半値幅 mm  

ヱ（′：速度変動111／s  

′：周波数 kHz   

／♪：スパン方向相関長さ mm  

J∴翼弦方向相関長さ mm  

1．緒   口  

翼まわりの流れの変動現象は，周囲の流動状態と密  

接に関係し，また翼に種々の作用を及ぼす．特に変動  

が周期性を持つ場合は，実の振動や騒音の元凶とな  

る．このような周期的変動のうち，後流中に現れる現  

象についてはその影響が大きいために，その構造や特  

性が研究されている（1トほ－が，依然として不明な点が  

多い．深野ら（4）は，翼面境界層が薄く翼の後緑後方に  

死水領域が形成される場合に，後緑からの周期的な渦  

放出が流れの周期的変動現象の発生原因となることを  

平板翼について明らかにした．また秋下ら（5）は，翼負  

圧面例の前縁近傍にはく離泡が発生することに着目  

し，翼後緑の流れとはく離泡の問でフィードバックが  

働き周期的な変動が起こると考えた．その他、Tam（6〉  

は層流境界層がはく離して不安定なじょう乱を発生さ  

せ，それが境界層の微少なじょう乱を増幅させて周期  

的変動を起こすというモデルを提案した．しかしなが  

ら，いずれの場合も周期的変動の諸特性を十分に説明  

できるものではなく，また実験による検証も不十分で，  
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α：迎え角P   

∂1：排除厚さ＝／；（1一意）dymm   

∂2‥運動量厚さ＝ノ：灘一劫dy mm  

ス：音の波長 m  

r：遅れ時間 s  

3．実験装置および方法   

本研究では吸込式風洞を用いており，流れの乱れ度  

は測定部において0．5％以下と小さい．図1に示すよ  

うに供試翼は幅350mm，高さ230mmのノズル出口  

から190mm下流に取付けられており，その両端は側  

壁に固定されている．   

供試買はNACAOO12の対称翼で，弦長Cは60  

mm，スパン長さは230mm，アスペクト比は3．83であ  

る・なお，冥後縁は厚みが非常に薄く鋭くとがった形  

状となっている・本実験における主流速度抗は30m／  

Sである・実験では，熱線流速計による後緑近傍後流  

の速度および速度変動の分布およびその周波数特性，  

油膜法による翼表面流れさらに主流に直角方向に翼か  

ら0・5m離れたところで騒音を測定した．なお，翼弦  

長を基準としたレイノルズ数は約1．2×105である．  

4．実 験 結 果   

4・1周波数特性 図2は騒音のスペクトル密度  

分布の迎え角αによる変化を示したものである∴迎え  

角が小さしゝ0～38の東園では周波数′＝1．8kHzから4  

kHzにかけてピークが現れ，離散周波数騒音（DFN）  

の発生が見られる．また，主流速度が異なるためピー  

クが生じる周波数帯は異なるものの，秋下らの実験に  

おいても同様なD・F－N．の発生が見られ，ほぼ同じ流  

動状態となっていると考えられる．このピークは迎え  

角がさらに大きくなると消滅している．また，いずれ  

の迎え角においても100Hz程度の低周波数領域で大  

きい音圧レベルが現れているが，これは図2中の暗騒  

音（BGN）にも見られ，装置系の固有振動によるもの  

である．   

図3は後流速度変動のスペクトル密度分布の迎え角  

αによる変化を示したものである．騒音の場合と同様  

に迎え角αが小さい0～30の範囲で騒音のスペクトル  

分布と同じ周波数にピークが見られる．このピークは  

後述のようにカルマン渦の発生によるもので，図2と  

の比較から後流の速度変動現象とDFN発生が密接に  

関係していることがわかる．迎え角が4。以上に大きく  

なると速度変動のピークはなくなり，騒音でDFNが  

現れない迎え角によく対応している．また，基本周波  

数とその高調波以外にピーク周波数が複数個見られる  

のは，主に次の二つの理由による．一つには翼端近く  

の渦放出周波数が異なり，測定箇所である翼スパン中  

央断面と異なる周波数の騒音が現れたことによる．も  

う一つはスペクトル分布が数十s問の平均を取ってい  
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図2 騒音のスペクトル分布  
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図3 後流速度変動のスペクトル分布   
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図1測定部概要  
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変動が大きく上下対をなした島状の分布はなく，全体  

として変動強さのレベルは小さい．   

図6は後流特性量として，後縁直後X＝0．5mmに  

おける半値幅∂l′2，排除さ∂1，運動量厚さあの迎え角  

による変化を示したものである．図6中の黒塗り記号  

は離散周波数騒音が発生している場合を，白抜き記号  

は発生していない場合を表している．図6に見られる  

ようにαが小さくカルマン渦列が形成される場合は，  

各量とも大きく，迎え角が増加しカルマン渦列の発生  

が見られなくなると各量とも減少している．これは，  

後述のようにカルマン渦列が発生する場合流れは翼面  

後線上流からはく離し，後緑直後において死水領域を  

形成するためである．   

図7は半値幅∂‖2の流れ方向変化をα＝0，20および  

80について示したものである．α＝ODと20のDFNが発  

生している場合には後練直後のズの＊＜0．2でほぼ一  

定値を取る．それよりズの＊＝1程度まではカルマン  

渦の巻上がりによりα＝80に比較していったん顕著な  

増加を示す．さらに下流では緩やかな増加へと変わっ  

ることによる．主流速度の緩やかでわずかな変化によ  

っても翼面はく離位置が極端に変化し渦放出周波数が  

変化する．   

図4は後流の速度変動が最大の位置［図5（a）中の  

◎印で示すそれぞれ2点］における空間相関を調べた  

ものである．α＝10において，時間遅れ丁＝0で相関が  

負の最大を，またr≒0．2msで正の最大を取り，2点  

間の速度変動に半周期のずれが生じている．このこと  

は後緑直後の後流において左右交互の渦放出，すなわ  

ちカルマン渦が発生していることを示している．一方，  

前述したスペクトル密度分布にピークがないα＝90の  

場合は図4中の破線で示すように後流中の速度変動の  

相関は遅れ時間の広い範囲で非常に小さく，規則的な  

変動現象は見られない．   

4・2 後縁近傍後流の流動状況  図5は後縁近傍  

後流の速度変動〃′化んの等高線を示している．なお，  

座標軸は各迎え角における翼の流れ方向投影長さβ＊  

で無次元化している．図5（a），（b）はそれぞれ迎え  

角αが10と8てある．図5（a）の場合，後緑直後で上  

下対をなした島状の変動の強い部分（図5中の◎印）  

が見られ，後流中に発生するカルマン渦の特徴をよく  

表している（4）．また，これら二つの分布にはさまれた  

後縁直後の部分（図5中のAで示した先の部分）には，  

変動の小さい領域が広がっており，翼後緑が流線形状  

に鋭くとがっているにもかかわらず流れがはく離して  

死水領域が存在していることを示している．これは，  

4・3節で述べているように，翼面上に発達した層流境  

界層が逆圧力こう配によって翼後緑より上流の点から  

はく離することによる．なおα＝10では，正圧面倒では  

く離が大きく死水領域がそちらに偏っている．図5  

（b）の場合は，後述のように実の両面で流れは後緑ま  

で付着しているため後流幅が狭い．図5（a）のように  

1  

X／げ  

（b）α＝8’の場合  

図5 後流速度変動の等高線  
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図4 後流速度変動の相関分布  
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ている．一方，DFNの発生が見られないα＝8では，  

復縁直後のズの事＜1においてすでに緩やかに増加し  

後流の拡散が早くから始まっていることがわかる．ま  

た，下流における半値幅の増加割合もDFN発生の場  

合より大きく拡散が進んでいる．以上のようにDFN  

発生の場合は後緑死水領域が形成されるため後緑直後  

で後流幅が広がるものの，その後ろに形成される大規  

模渦が壊れにくいため後流の拡散があまり進まないの  

に対して，カルマン渦が形成されない場合には後流の  

拡散が徐々に進行している．   

4・3 翼表面の流れ  図8は翼表面流れを油膜法  

によって観察したものである．図8（a）はα＝0凸の場  

合を，図8（b）はα＝80の負圧面側を示している．図8  

（a）のα＝00では，油膜の流れの視察およびビデオ観  

察によると，翼前縁から発達した層流境界層が翼弦長  

の40％あたりからはく離している（図8中のA印）．  

はく離したせん断層は後緑まで付着せず後流へ続き，  

図5（a）に見られた後緑直後の死水領域を形成する．  

このとき後縁部では逆流が生じている（図8中のB印  

の部分）．このことが深野らの平板翼の実験（4）と同様  

にカルマン渦の発生を招いていると思われる．図8  

（b）のα＝8ては，前縁近傍（図8中のC印）でいった  

んはく離するが，流れはそのすぐ後方で再付着し（図  

8中のD印），図8中のC印とD印の間ではく離泡を  

形成し，その後方で後緑まで付着流れが続いている  

（図8中のE印で示した領域）．一方，正圧両側は前縁  

から後績まで付着流れとなっている．α＝80においては  

く離泡が存在するにもかかわらずDFNが発生してい  

ない．一方，α＝0てはく離泡が存在しないにもかかわ  

らず離散周波数騒音が発生している．このことは，従  

来から言われている離散周波数騒音のはく離泡との関  

係（5）を否定し，平板翼の場合と同様の後縁部に形成さ  

れる死水領域が離散周波数騒音の発生の重要な条件で  

あることを示すものである．   

4・4 等量書予測  図9はストローハル数S′の迎  

え角による変化を示したものである．ここで，算出に  

用いた周波数は図2の離散周波数の最大レベルに対応  

するものである．また，図9中の丸印は半値幅より得  

られるカルマン渦列間の距離（7）に基づくストローハ  

ル数を，四角印は深野らによって平板翼の場合に後流  

を代表する寸法として取られた排除厚さ（4）に基づく  
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図6 後流特性量の迎え角による変化   
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図7 半値幅の流れ方向分布  
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図9 ストローハル数の迎え角による変化   

（a）α＝0‘の表面流れ  （b）α＝80の負圧面側流れ  

図8 軍表面流れ  
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10は，離散周波数騒音の苦圧レベルの実測値と式（1）  

による計算値を迎え角に対して示したものである．実  

測値でDFNに複数個のピークが存在する場合は，そ  

れらのピークの音響パワーの和を取った．図10から，  

ピーク周波数が複数個ある場合，また迎え角が増加し  

ピークレベルが低くDFNの発生が弱い場合も，実測  

値と計算値がよく一致している．後緑厚さを有する平  

板翼の騒音予測理論が翼形翼においても適用可能であ  

ることを示している．  

5．結   論  

後緑が薄いNACA翼からの離散周波数騒音の発生  

機構を実験的に調べ，以下のことを明らかにした．  

（1）離散周波数騒音は，後練直後から形成される  

カルマン渦列に起因している．  

（2）カルマン渦列が形成される場合，翼後縁が流  

線形状に鋭くとがっているにもかかわらず，境界層が  

後緑前方からはく離し，後緑において死水領域が形成  

される．  

（3）翼面上前縁近くに形成されるはく離泡の存在  

は，離散周波数騒音の発生と関係しない．  

（4）カルマン渦列が形成される場合，後縁直後に  

おける半値幅，排除厚さ，運動量厚さは渦列が形成さ  

れない場合に比べ大きくなっている．しかし，下流に  

おける後流の拡散はあまり進まない．  

（5）平板実の場合に深野らにより提案された騒音  

予測理論が，後緑の薄い翼の場合にも適応できる．   

最後に，本研究に協力いただいた当時長崎大学工学  

部学生であった岩重宏二，日清健一の両君，また実験  

装置の製作に協力いただいた佐賀県立鳥栖工業高等学  

校機械科の諸氏に心から感謝の意を表す．また，本研  

究費の一部は文部省科学研究費［奨励（A）番号  

03750122］によったことを記して謝意を表す．  
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図10 SPLの予測値と実験値の比較  

ストローハル数である．いずれも一般に言われる5f≒  

0．2と比べかなり小さくなっている．また∴迎え角が増  

加するにつれて5′も増加している．図3に見られる  

ように，本実験におけるスペクトル分布のピーク周波  

数が複数個存在しているために時間平均に基づく後流  

特性量が1ピークの場合と同様には得られないことを  

示すものである．ただ，α＝30のようにピークが一つし  

か形成されない場合は5fが大きくなり，0．2に近く  

なっている．   

上述のように，DFN発生機構は深野らの平板翼の  

場合と同様にカルマン渦列に基づくものと考えられ  

る．したがって，平板翼に対して求められた騒音予測  

式の本実験に対する適応性を調べた．カルマン渦に基  

づく離散周波数騒音の音圧レベルSPL〔dB〕は次式に  

より表される（4）．   

SPI一＝10logi（志）2LMSt2（意）2（享）2lpb†  

∴コ」 ヨ‖E  

ここで，仇は主流速度，〟′は後流での速度変動の最  

大値，いま翼弦方向相関長さ，／♪はスパン方向相関長  

さ，∂はスパン長さである．5Jは前述のように実験か  

ら定めるのは必ずしも適切でないため5J＝0．2とし  

た．〟′は熱線流速計による速度変動が最大の位置での  

二乗平均値の測定結果を用いた，／♪は，後流の速度変  

動最大の位置でのスパン方向相関分布の測定結果をも  

とに，一般によく用いられる方法［文献（8）］によって  

算出した．また，いま測定が困難であり，文献（9）の  

平板翼の場合を参考にして次式より求めた．  

ここで，スはDFNに対応する音波の波長である．図  

142－   




