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1. 緒言 

 近年，国際民間航空機関 ICAO の航空機騒音基準は段階的

に強化されているが，依然として騒音値の大きい旧型機も就

航している状況にある．航空機需要は右肩上がりに上昇して

いる中，低騒音機材の一層の導入促進へ向けた手法の検討が

求められている．さらに，プロペラ騒音が問題視されている

ターボプロップ旅客機は減少していくと予想されており，騒

音規制，燃料価格の高騰などがその主な原因である[1]．また，

国管理空港では最大離陸重量と騒音値によって着陸料が決

まっている．LCC 等の格安航空機の参入により競争激化して

いる現在では，コストを抑えつつ騒音を低減させることが重

要な要素である． 

「航空機騒音」はジェットエンジンが発する騒音であるエ

ンジン騒音と翼，フラップ，脚などが発する風切り音等を総

称した機体騒音に大別できる．機体騒音は，着陸時おいてエ

ンジン騒音とほぼ同等レベルの大きさとなり得る．本研究で

は機体騒音低減を目指した航空機まわりの音響解析コード

開発を目的とする． 

 

2. 数値計算法 

2.1 支配方程式  

オイラー方程式の保存量qを平均流れ成分𝑞̅と変動成分𝑞′

の和として定義する． 

𝑞 = 𝑞̅ + 𝑞′                                          (1) 

(1)式を連続の式，運動量保存の式，エネルギー保存の式に

作用させた支配方程式を以下に記す [2][3]． 
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また,単元子音源には次のガウス分布を持った関数を採用す

る． 
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A, b, (𝑥𝑠.𝑖 , 𝑥𝑠.𝑗)，ωはそれぞれ振幅，ガウス分布の半値

幅，音源座標，角振動数とする． 

 

2.2 計算条件 

2.2.1 NACA 翼の計算 

 計算対象は NACA0012 翼型である．この翼型は上下対称翼

で，実験，計算データが豊富にあることから流れ場計算結果

を検証するのに適している．音響計算を行う前に，平均流の

算出が必要になるため，本研究では，圧縮性 Euler 計算を事

前に実行する．図 1に計算格子，図 2に計算領域を示す．計

算領域は翼弦長 Lに対して，流れ方向に 22L の計算領域を取

った．計測データと比較するために主流マッハ数は0.799で,

迎角は 2.26°とした．また，流出境界は自由流出とし，壁面

は滑りあり壁である． 

 

2.2.2 単極子音源での音響計算 

 音響計算では，数値誤差による波の分散や散逸を最小限に

抑える必要があり，DRP スキーム［4］のような計算手法が広く

用いられている．本研究では音響解析コード開発の最初期段

階として，航空機まわりの流体計算に関する研究実績のある

計算コードを用いる．離散化は有限体積法，数値流束は風上

法により評価する．また，MUSCL 法により空間 2次精度とし

た． 計算格子を図 3 に示す．計算領域内に各方向 200 点の

等間隔構造格子を作成した．主流は一様な平均流れでマッハ

数を 0.5 とし，A=0.03，b=0.05，を(5)式に代入した音源を

中心セルに作用させた． 

 

 
Fig.1 Enlarged view of computational mesh. 

 

 
Fig.2 Overall view of computational mesh and wing 

chord length. 

 



 
Fig.3 Mesh for acoustic calculation. 

 

3. 結果・考察 

3.1 NACA 翼の計算 

図 4 に NACA0012 翼まわりの圧力分布を示す．翼上面に強

い衝撃波が発生していることが確認できる．さらに，図 5に

翼面の圧力を無次元化した Cp 分布を示す．計算結果と計測

結果[5]を比較した結果，0.3L-0.4L 間で実験データの方にの

み急な圧力低下が見て取れる．これは，翼下面で剥離が起こ

っていることを示している．さらに，計算結果と計測結果[5]

を比較した結果，衝撃波位置が下流側へシフトしていた．そ

の差は X/L でおおよそ 0.1 程度となった．これらは粘性項の

寄与を考慮していないために生じた誤差と考えられる． 

 

3.2 音響計算結果 

 図 6 に圧力擾乱の変化の様子を示す．(a)は 2000 step 後

の分布である．また，(b)で外部境界に流出していく際に，反

射していないことが分かる．主流に流されつつ，音源より生

じた擾乱が伝播していることが確認された． 

 

 

4. 結言 

本研究では機体騒音低減を目指した航空機まわりの音響

解析コード開発を行った．NACA0012 翼まわりの流れ場計算を

行い，定常解が得られた．また，単極子音源を用いた音響計

算も行い，圧力が伝播している様子が確認できた． 

本研究の今後の展望として，NACA0012 翼まわりの計算は

Navier-Stokes 方程式に変更し，計算を実行する．音響計算

は前もって準備してある WENO 法空間 5次精度，TVD Runge-

Kutta の時間 3次精度を適用させる．これらを融合させ，NACA

翼まわりで音響計算を行い，評価する必要がある． 
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Fig.4 Pressure distribution around NACA0012. 

 

 
Fig.5 Cp diagram. 

 

    
(a) 2000 steps              (b) 5000 steps 

Fig.6 Propagation of sound waves and outflow to the 
external boundary.

 


