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1. 緒言 

航空機騒音に対する国際的な規制は，年々厳しくなってい

る(1)．航空機騒音はエンジン騒音と機体騒音に大別でき，エ

ンジン騒音は主にエンジンのファンやジェットから発生す

る騒音，機体騒音は主に主翼の高揚力装置（スラットやフラ

ップ）と降着装置（前脚や主脚）から発生する騒音を指す．

高バイパス比エンジンの導入などによるエンジン騒音の低

減が進んでおり，着陸時には機体騒音がエンジン騒音と同程

度となるケースも確認されているため，今後は機体騒音の低

減が重要となる(2)． 

翼型まわりの音響解析に関しては，無響室での風洞実験に

よる計測(3)や，空力音響学（CAA: Computational Aeroacoustics）

による流れの予測(4)が行われてきた．機体騒音は非定常な流

体運動より発生する渦音に起因している(5)ため，CAA によ

る予測には高精度な非定常計算を行う必要があり，膨大な計

算規模となる．そこで，音の発生と伝播を分けて解く分離解

法が広く用いられている． 

音の伝播を解く手法の 1 つとして，オイラー方程式を線形

化した線形オイラー方程式（LEE: Linearized Euler Equation）

が注目されている(6)．図１に LEE を用いて E. Manoha らが

行った計算(7)での瞬間の圧力擾乱場を示す．LEE の音源は非

定常な速度擾乱を基に計算されるが，ラージエディシミュレ

ーション（LES: Large-Eddy Simulation）などの非定常計算の

結果を用いて音源を求める場合(7)，非定常計算自体の計算規

模も非常に大きくなる． 

そこで，Bechara ら(8)は時間平均されたレイノルズ平均ナ

ビエストークス方程式（RANS: Reynolds Averaged Navier-

Stokes equation）の結果から一様乱流中における瞬間の速度

擾乱を求める Stochastic Noise Generation and Radiation model

（以下 SNGR モデル）を考案し，ジェット流の音響解析に対

して SNGR モデルと LEE を用いることで実験(9)の再現に成

功している． 

 よって，本研究では航空機体騒音の低減のために翼型まわ

りの音響解析を SNGR モデルと LEE を組み合わせて低コス

トで行うことを目的とする．この手法の有用性が確認されれ

ば，設計にかかるコストの低減につながると考えられる． 

 

2. 数値計算法 

2.1 計算手順 

 はじめに RANS を用いて音源計算のための流体計算を行

い，乱流エネルギー𝑘と乱流散逸率𝜀を求める．次に，LEE を

用いて音波の伝播を解くための伝播計算を行う．音源の予測

は，RANS の結果をもとに SNGR モデルを用いて行う． 

 

2.2 レイノルズ平均ナビエストークス方程式 

 本研究の流体計算には OpenFOAM (10)を使用した．支配方

程式は RANS，乱流モデルは k-ωを用いて計算を行った． 

 

 

2.3 線形オイラー方程式 

 ある保存変数𝑞を平均流れ成分�̅�と変動成分𝑞′の和として

示すと，以下のようになる． 

𝑞 = �̅� + 𝑞′ . (1) 

 圧縮性流体の支配方程式であるオイラー方程式に対して

式(1)の平均化操作を行うと，以下のようになる． 
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これが LEE である．ただし， 
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である．式(2)の𝑆 は音源項であり，非粘性流束ベクトルにお

ける非線形項をまとめたもので，以下のように表される． 
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Fig.1 Instantaneous pressure fluctuation field 

calculated using LEE based on LES data.(7) 



 

LEE では式中の平均流れ成分�̅�, 𝜌𝑢̅̅̅̅ , 𝜌𝑣̅̅̅̅ , 𝐸𝑡
̅̅̅と音源項𝑆 を計算

条件として与え，変動成分[𝜌′, (𝜌𝑢)′, (𝜌𝑣)′, 𝐸𝑡′]の時間発展を

計算する.  

空間の離散化には有限体積法を用い，数値流束には風上差

分スキーム，空間再構築法は 5 次精度(WENO 法)，時間積分

法は 3 次精度(TVD Runge-Kutta 法)とした(11)(12)．また，計算

格子は流体計算と同一のものを使用した． 

 

2.4 SNGRモデル 

 式(6)の音源項𝑆 を導出するため，本研究では SNGR モデル

を用いる．この手法では位置𝑥 における瞬間の擾乱速度𝑢𝑡⃑⃑  ⃑を

ランダムフーリエモードに基づき， 

𝑢𝑡⃑⃑  ⃑(𝑥 ) = 2 ∑ 𝑢𝑛 cos(𝑘𝑛
⃑⃑ ⃑⃑ ∙ 𝑥 + 𝜓𝑛) 𝜎𝑛⃑⃑⃑⃑ 

𝑁

𝑛=1

, (7) 

と表す． 

図 2 に SNGR モデルを使った計算の流れを示す．乱流エネ

ルギー𝑘，乱流散逸率𝜀はそれぞれ，振幅𝑢𝑛，波数ベクトル𝑘𝑛
⃑⃑ ⃑⃑ 

の大きさを求める際に用いている．SNGR モデルでは，波数

ベクトル𝑘𝑛
⃑⃑ ⃑⃑ の向き，初期位相𝜓𝑛，方向を表す単位ベクトル𝜎𝑛⃑⃑⃑⃑ 

の向きを確率密度関数により求めることで，非定常な場を再

現する． 

 

2.5 計算対象と条件 

本研究では無響室での風洞実験による計測(3)で用いられ

た翼後端に厚みを持たせた NACA0012 翼型を参考に，2 次元

の計算モデルを設定した．翼弦長は 0.6009m，翼後端厚さは

1.71mm とした．計算格子を図 3 に示す．総格子点数は約 20

万点，最小格子幅は5.37 × 10−6mm，計算格子全体の半径は

コード長の約 25 倍とした． 

 

 

 

 

 

 

 

 計算条件として，レイノルズ数はRe = 2.86 × 106，迎角は

5 deg と設定した．表 1 に境界条件を示す．  

 

Table 1 Boundary condition. 

Boundary surface Boundary condition 

farfield freestream 

wing wall 

 

3. 計算結果と考察 

3.1 流体計算の結果 

 流体計算より求めた翼型まわりの速度場を図 4 に示す．翼

前縁のよどみ点では低速となっており，翼上面にいくにした

がって加速している．また，よどみ点が翼下面側に寄ってい

るのは，迎角を与えている影響である． 

 次に，流体計算の条件において迎角のみを変更して得られ

た揚力係数𝐶𝐿の値と，実験により得られた𝐶𝐿値
(13)の比較を図

5 に示す．図 5 より，本計算条件における迎角近辺での𝐶𝐿値

は実験により得られたものと近い値を示している．よって流

体計算は妥当な結果を示していると考えられる． 

 

 
Fig.4 Velocity magnitude around an airfoil. 

 
Fig.2 Flow of calculations using SNGR model. 

 
Fig.5 Comparison of the lift coefficient. 
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Fig.3 Calculation model. 



 

3.2 伝播計算の結果 

翼周辺の伝播計算より得られた圧力擾乱を図 6 に示す．(a)

から (d)まで時間刻み幅𝑑𝑡 = 5 × 10−5 [s]として time=5 ×

10−5 [s]までを示す．  

後縁付近では翼の上下面を通った流れが合流して流れが

乱れ，圧力擾乱が多く発生していることがわかる．そのほか，

翼面付近には圧力擾乱が発生しており，翼面から離れると圧

力擾乱の発生が抑えられている様子が確認できた． 

しかし，時間ステップを進めるごとに翼面で発生した圧力

擾乱が図 1 に示す文献のように放射状に伝播する様子を確

認することはできなかった． 

 

 

 

 

 

 

 次に，翼前縁から 98%位置での周波数スペクトルを求めた．

その結果を図 7 に示す．振幅が最大となったのは 5714 [Hz]

であった．しかし，今回の計算結果から確保できた周波数分

解能もまた 5714 [Hz]であり，計測結果(3)と比較するための十

分な分解能を確保することができなかった． 

 

 

 

4. 結言 

 本研究では低コストで音響解析を行うことを目的と

し，流体計算の結果を基に，SNGR モデルと LEE を用いて

音響解析を行った．その結果，翼後縁部には音の発生要因

である圧力擾乱が多く発生している様子を確認できたが，

遠方に向けて伝播する様子は確認することができなかっ

た．その結果，後縁付近では翼の上下面を通った流れが合

流して流れが乱れ，圧力擾乱が多く発生していることがわ

かる．そのほか，翼面付近には圧力擾乱が発生しており，

翼面から離れると圧力擾乱の発生が抑えられている様子が

確認できた．しかし，発生した圧力擾乱が時間に関係なく

定在しており，図１に示す文献の結果のように翼面で発生

した圧力擾乱が放射状に伝播する様子を確認することはで

きなかった．また，周波数スペクトルを用いた評価では振

幅のピークを持つ周波数を確認できたが，計測結果(3)と比

較できる十分な周波数分解能を確保できなかった． 

 
(a)time=0 [s] 

 
(b)time=5 × 10−5 [s] 

 

 
(c)time=10 × 10−5 [s] 

 

 
(b)time=15 × 10−5 [s] 

 

 
Fig.6 Pressure disturbance field 

 

  
Fig.6 Frequency spectrum at 98% from the leading edge 



 

今後の方向性として，発生した圧力擾乱が遠方へと放射

状に伝播する様子を解析できるように修正を加えていく，

また，周波数分解能の向上のため，より長時間のデータを

取得し，計測結果(3)と比較することで，定量的な評価を進

めていく． 
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