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We proposed prediction methodology of broadband noise generated from a low-pressure fan based 
on the pressure power spectrum density (PSD) of a flat plate determined experimentally. Although the 
predicted broadband noise by the pressure PSD was evaluated 12.5 dB larger than the measured value, 
it could represent the measured spectral distribution. In the tip side of the blade, even if the relative 
velocity of the wake decreased, the broadband noise of the blade element was larger than the mid span 
domain where the relative velocity was high. We indicated that the increase of the broadband noise at 
the blade tip was due to the normalized pressure PSD became larger than that one at the mid-span. 
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１，はじめに 

低圧ファンはエアコン，換気システム，自動車のエ

ンジン冷却システムなど，私たちの日常生活で広く使

用されている．このためファンの空力性能の向上と騒

音の低減は重要な技術課題に位置づけられている．例

えば，エンジンの冷却に使用されるファンは，エンジ

ン自身の抵抗のために低流量の条件で運転される(1)．

また，エアコンの室外機で使用されているプロペラフ

ァンも熱交換器の抵抗によって低流量で運転される(2)．

このため非設計点におけるファン騒音は，これまで多

くの研究で議論されてきた．C.-M. Jang らは，レーザー

ドップラー流速計を用いた実験的解析によりプロペラ

ファン内部の渦流れの三次元構造を研究した (3)(4)．同

研究では，負圧面の翼先端付近に形成される翼端渦は

接線方向に対流し，隣接翼の圧力面に衝突しすること

が示されている．深野らは，設計点および非設計点で

作動する軸流ファンの翼先端隙間での騒音を実験的に

研究した(5)．同研究グループは，低流量の運転条件に

おけるファン騒音が翼先端漏れ流れにより増加するこ

とを明らかにした．さらに，同研究では，ファン騒音

が隣接翼の圧力面に干渉する翼先端漏れ流れによって

発生することが示されている．一方，設計点における

軸流ファンの流れは軸方向に流れるために，相対流れ

が隣接翼と干渉しにくくなる．この場合，翼列の機械

的な取り付け誤差によって発生する離散周波数騒音を

除けば(6)，広帯域騒音がファン騒音の主要因子となる．

深野らは，回転する単独翼の実験に基づいて，後流渦

の放出によって発生する広帯域騒音の予測理論を提案

した(7)．この理論は後流渦の巨視的な特性に基づいて

モデル化されているため，高周波の広帯域騒音を表す
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ことが困難である．R. K. Amiet は，平板の空力音源が

乱流の後方散乱によって後縁の近傍に形成されること

を示した(8–9)．Amiet の理論における主な予測パラメー

タは，放射積分と圧力パワースペクトル密度（PSD）

である．モデル解析における広帯域騒音に関する現在

の多くの研究では，前者の放射積分には Schwarzschild

の解が用いられている(10–11)．一方，後者の圧力 PSD を

理論的に決定することは困難である．このパラメータ

はモデル解析や数値シミュレーションによって決定さ

れた研究事例もあるが，その解析精度と計算コストが

現実的な課題となっている(12–13)． 

本研究では，風洞実験に基づいて平板の圧力 PSD を

実験的に決定する方法論を提案し，低圧ファンから発

生する広帯域騒音を予測する．実際の低圧ファンの羽

根車周りの流動様相は，X 型熱線プローブによって測

定される．さらに，設計点近傍で運転される低圧ファ

ンから発生する広帯域騒音の特性をこの圧力 PSD に

基づいて議論する．

２．実験装置および測定方法 

Fig.1 は平板の騒音特性を計測するための吐き出し

風洞を示したものである．ノズルは一辺 100mm の正

方形である．ノズルの一辺を代表寸法としたレイノル

ズ数が 2.0×105 のとき，ノズル中心での主流の乱れ度

は 1.0％未満であった．翼の前縁はノズル出口の

100mm 後方に取り付けられる．平板翼の翼弦長は

40mm，スパン長さは 100mm，翼厚は 2mm である．1/2

インチマイクロホン（小野測器，LA-4350）が翼の後縁

から 0.5m 離れた位置に設置される．騒音計からの信

号が FFT アナライザ（小野測器，CF5210）へ入力され，

その空力騒音の周波数応答特性が解析される．

Fig. 2 には，ファン性能の試験装置の概略図が示さ

れている．羽根車の直径は 613mm，ハブ比は 0.424 で

ある．測定胴の断面は 1m×1m であり，その全長は約

4.0m である．羽根車の取り付け基準位置から 600mm

上流側の動圧がピトー管によって測定され，送風機の

流量はその動圧によって決定されている．流量は測定

胴の出口側に設けられたダンパーによって調整される．

送風機の静圧は測定胴の出口側から 400mm 上流側に

設けられた静圧管によって測定される．電動機の軸動

力がトルク計（小野測器, SS-500）によって計測され，

送風機の効率を算出することができる．主軸の回転数

は 1200rpm となるようにインバータで制御されている．

ファン騒音は羽根車の回転軸上 1.0m 上流側の点で，

精密騒音計（小野測器, LA-4350）に取り付けられた 1/2

インチマイクロホンによって測定される．

Fig.3 は，羽根車の後流の測定方法を示したもので

Fig. 1 Wind tunnel test 
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Fig. 2 Experimental apparatus of the fan 
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ある．後流は X 型プローブ（KANOMAX, 0252R-T5）

を用いた熱線流速計によって測定される．X 型プロー

ブは二つの速度成分を同時に測定することができる．

熱線はトラバース装置に取り付けられ，そのセンサは

ステッピングモータの制御によって任意の流れ場を測

定することができる．後流の二次元の速度分布を測定

するための近距離場後流の位置は翼の後縁から 5mm

後方である．羽根車後流の子午面の流れ場は，回転軸

中心から  210mm の位置を基準として，主流方向に

160mm，半径方向に 240mm の範囲で測定されている． 

Fig. 4 には翼先端の相対流れ場を測定するための位

相固定の方法が示されている．羽根車の翼先端と仕切

板との間隔は 7mm である．翼先端近傍の流れ場は，翼

の前縁を基準として-12mm から 80mm の範囲を 4mm 

の間隔で測定した．このとき，それぞれの速度成分は

X 型プローブを 90°回転させることによって測定され

ている．主軸の回転に同期した信号が光電式回転検出

器（小野測器；MP-911）によって検出され，その信号

を FFT アナライザへトリガー信号として入力する．翼

先端の流れの測定信号の位相は回転数に同期した信号

によって FFT アナライザで固定される．このとき，翼

先端の周速度が時間波形に乗じられると，翼先端の空

間的な相対流れ場を絶対座標系から測定することが可

能になる．

Amiet は遠方音場音の音圧パワースペクトル密度

（以下，音圧 PSD）を式(1)として与えている(9)． ( , 0, , )= 2 ( ) |  | ( , 0) 
(1) 

ここで，ly はスパン方向相関長さ，d はスパン長さ，I

は放射積分， ( , )は翼面上の圧力 PSD である．

Corcos(14)は乱流境界層のスパン方向相関長さを式(2)

のように与えている．( ) ≈ 2.1 ⁄  (2) 

ここで，Uc は後流の対流速度である．平板の風洞試験

では，無次元の圧力パワースペクトル密度 が式(3)

として定義されている．( , 0, , ) = 4 ( , 0)  ∗ (3) 

この研究では，音圧 PSD である式(1)の に風洞試験

で計測された平板の実測値の騒音スペクトルを与え，

Fig. 3 Measurement method of the absolute velocity in 
wake 

Fig. 4 Phase -lock method for the measurement of the 
relative flow 
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式(3)の無次元圧力 PSD を解析的に決定した．低圧フ

ァンの一枚の羽根は 6 つの翼素に分割され，これらの

翼素の圧力 PSD が平板の無次元圧力 PSD と相対速度

によって物理量に変換される．低圧ファンの広帯域騒

音は，スパン方向に重畳された翼素の広帯域騒音に羽

根枚数を乗じて予測される．

３．結果および考察 

Fig. 5 には，絶対座標系における設計点流量での子

午面における絶対速度の軸方向成分が示されている．

低圧ファンの設計点については，文献(15)を参考にさ

れたい．設計点では，羽根車の背圧が非設計点よりも

低くなるため，主流はより軸方向に流れる．その結果，

主流は羽根車の下流側に集中し，この軸方向の速度成

分が非設計点よりも大きくなる．Fig.6 は翼先端での相

対座標系における絶対速度の速度成分の分布を示した

ものである．(a)の軸方向成分では，非設計点よりも相

対流れが翼表面に付着するため，翼間での軸方向速度

成分が増加する．(b)の周方向成分は，非設計点に比べ

て流れが軸方向に流れる。このため，その速度成分が

後縁近傍で小さくなる．

Fig. 7 は熱線流速計によって計測された低圧ファン

後流の出口偏差角のスパン方向の分布を示したもので

ある．出口偏差角は，スパン中央付近で正圧面はく離

し，翼先端近傍で再び翼に沿った流れとなる（Fig. 8 参

照）．ファン騒音の予測では，実測値の出口偏差角と等

しい迎え角の平板の圧力 PSD とその相対速度に基づ

いて，各スパン位置での翼素の広帯域騒音が予測され

Fig. 5 Distribution of the axial component of the absolute 
velocity in the wake 
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ている．

Fig. 9 は実測値と予測値のファン騒音のスペクトル

分布を比較したものである．Willmarth と Roos(16)の圧

力 PSD モデルに基づくファン騒音は実測値よりも

9.0dB 小さくなり，Mugridge(17)のモデルに基づくファ

ン騒音は実測値よりも 21.9dB 大きく見積もられる．実

験的な圧力 PSD に基づく予測値の広帯域騒音は実測

値よりの 12.5dB 大きく見積もられるものの，実測値の

スペクトル分布の形状を最も良く表すことができた．

両者の誤差は実機から発生する空力騒音の指向性，反

射，回折，吸収などの影響により生じるものと考えら

れる．

Fig. 10 には，予測値のファン騒音のスパン方向の分

布が示されている．ファン騒音はハブ側から翼先端に

向けて大きくなる．これは、相対速度が速くなると，

無次元圧力 PSD が自己相似則に従って大きくなるた

めである．一方，Fig.11 に示されるように，相対速度

が翼先端近傍で低下したとしても，その翼素の空力騒

音は大きくなる．以下の解析では，便宜上，ハブ側か

ら翼先端までのスパン位置を 1 から 6 と呼ぶことにす

る．

Fig. 12 には，羽根車のスパン位置における翼素の無

次元圧力 PSD が比較されている．(a)は羽根中腹の 3 か

ら 5 の圧力 PSD を比較したものである．いずれも

1000Hz 近傍の圧力 PSD の分布は同程度になった．(b)

は翼先端の圧力 PSD を比較したものである．翼先端の

6 の圧力 PSD は 5 よりも広い帯域で大きくなる．迎え

角の小さな翼の場合，渦スケールの小さな不規則な乱

Fig. 7 Deviation angle to the span direction in the near 
wake field 

Fig. 8 Velocity triangle 
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流渦が後流に放出される．低圧ファンの広帯域騒音は

翼先端近傍において，後縁近傍に集中した圧力変動が

これらの不規則な渦放出に伴う後方散乱によって生じ

たと考えられる

４．おわりに 

平板の圧力 PSD を風洞試験で実験的に決定し，低圧

ファンから発生する広帯域騒音を予測する方法を提案

した．この圧力 PSD に基づく予測値の広帯域騒音は実

測値より 12.5dB 大きく見積もられるものの，実測値の

スペクトル分布の形状を表すことができた．翼先端近

傍では，羽根後流の相対速度が低下したとしても，そ

の翼素の広帯域騒音は大きくなった．この広帯域騒音

が上昇する原因について，翼先端での無次元圧力 PSD

が大きくなるためであることを示した．

謝辞：本研究は JSPS 科研費 21K12294 の助成を受け

たものです．
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付録

数学モデルとして式(A1)の二次元スカラー場の波動

問題の解を Φ とする． 

+ + = 0 ( , 0) = ( ) ( ≥ 0) 

( , 0) = 0    ( < 0) 

(A1) 

このとき，あらゆる x<0 に対して Φ は 

( , 0) = 1  ( , , 0) ( )  (A2) 

ここで

( , , 0) = − ( )−
式(A2)が Schwarzschild の解である．R. K. Amiet は，こ

の結果を後縁近傍の圧力場を決定することに応用した

(9)．式(A2)から，圧力の擾乱は等価的な空力音源の役割

を果たし，遠距離場音はその放射積分として計算でき

ることがわかる．翼面上の二次元の圧力は式(A3)の運

動方程式として取り扱うことができる．

+ + = 0 

( , 0) = − -              ( ≥ 0), ( , 0) = 0  ( < 0) 

(A3) 

ここで

= , =  = 1 −  , = /  

低圧ファンの場合，マッハ数は M≪1 である．このと

き，X<0 かつ Z=0 に対する圧力 P は Schwarzschild の

解より式(A4)となる． ( , 0)
= −     − -i [   (  )  ] −  

(A4) 

右辺の積分は数学的な手続きによって式(A5)のように
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計算される．

− -i   −  

=   -i 1 −   /√ -i√  

(A5) 

このとき，式(A6)の複素関数を導入する． 

∗ ( ) =  √2    = ( ) −   ( ) (A6)

ここで，C2 と S2 はフレネル積分である．従って，X < 
0 のとき，翼面上の圧力変動の放射積分を意味する伝

達関数は式(A7)となる． 

(A7) 

式(A7)が Amiet によって導出された半無限平板の後縁

における後方散乱による圧力変動の放射積分モデルで

ある(9)． 
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