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研究成果の概要（和文）：数値流体力学的・空力音響学的に，流れ場を非線形の解法で，騒音伝播を線形の解法
で分離して解くアプローチを用い，ファンから発生するトーンノイズとブロードバンドノイズの発生メカニズム
を明らかにするとともに，動静翼間距離，静翼リーン角，静翼スイープ角などトーンノイズ低減に有効なファン
の設計パラメタについて明らかにした．また周波数空間 Filtered-X LMS 制御アルゴリズムを実装し，ファンダ
クトに設置した32個のスピーカーと32個のマイクを使ってトーンノイズのアクティブ・ノイズ・コントロール
（ANC）を試み，2500 rpm の翼通過周波数において最大 20 dB の騒音低減に成功した．

研究成果の概要（英文）：Non-linear compressible viscous flows are solved with the unsteady RANS 
solver and linear sound propagation is solved analytically or solved with the linear unsteady 
solver. By using such a hybrid approach, physical mechanisms of generation and propagation of fan 
tone and broadband noise are investigated and clarified. The effectiveness for noise reduction of 
tone noise are discussed, also using the hybrid numerical approach, against the design parameters 
such as the distance between the rotor and stator, the lean angle of the stator, and the swept angle
 of the stator.
On the other hand experiments have been conducted to demonstrate the ANC, active noise control. By 
implementing a Filtered-X LMS algorithm in frequency domain to use with 32 loud-speakers and 32 
microphones, the tone noise at 2500 rpm fan speed (about 840 Hz) can be reduced about 20 dB at 
maximum. 

研究分野： unsteady aerodynamics

キーワード： ファン騒音　動静翼干渉　トーンノイズ　分離解法　アクティブノイズコントロール　URANS　乱流モデ
ル　広帯域乱流騒音
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１．研究開始当初の背景 
航空機用ガスタービンエンジンであるジ

ェットエンジンからの騒音低減は重要で喫
緊の研究課題である．本研究では，近年多用
されるターボファンエンジンからの騒音で
もっとも大きな騒音源であるファン騒音に
着目する．ファン騒音は，動静翼からなるフ
ァンにおいて，上流翼列の後流を下流翼列が
通過することや上下流翼列がポテンシャル
干渉して生じる動静翼干渉騒音と，翼列間あ
るいは単翼列での乱流に起因する広帯域騒
音とに分けられる．従来から卓越的であった
動静翼干渉騒音は，動翼枚数を静翼枚数の半
分以下にして伝播モードを減らす・吸音ライ
ナを装着するなどといった受動的対策で
徐々に減らされてきた．しかし，空力性能面
のこともあってファンの幾何形状にまで踏
み込んでの動静翼干渉騒音の減少は図られ
ていない．また，動静翼干渉騒音の低減化の
中で，従来，顕在化していなかったファン広
帯域騒音についても，予測精度改良による現
象解明や発生位置同定が必要となってきて
いる． 
ファン騒音の原因となるファン内の流れ

は前置翼列の後流が乱流であることや，乱流
そのものが騒音源ということで乱流が関わ
るため，現象の正確な把握が難しい．そのた
めファン騒音を，実機の設計・研究開発段階
で ， 数 値 空 力 音 響 学 (Computational 
AeroAcoustics (CAA)) で見積もることは，
まだ確立されていない．また，数値計算に基
づく騒音発生現象の理解も十分でなく，そし
て最終目標である CAA による騒音低減化技
術開発は未開拓である．とくにファン騒音放
射場は，音源に比べて放射音響場が広域にわ
たり長さスケールの違う領域を取り扱うと
いう数値計算の難しさがあり十分な解析手
法が確立しておらず，解明もすすんでいない． 
ファン騒音の数値予測に関して先駆的論

文として，数値流体力学 (Computational 
Fluid Dynamics (CFD)) 的手法による動静
翼干渉流れ場計算と後流干渉を考慮した特
異点法による音響強さ計算を組み合わせた
ハ イ ブ リ ッ ド CAA 手 法 (Proc. 9th 
AIAA/CEAS Aeroacoustics Conference and 
Exhibit, Tsuchiya ら (2003)) があり，比較
的高精度に数値予測が可能であることが示
された．本研究代表者らは，この特異点法に
よる音響強さ計算の後処理に替えて，発生音
響圧力を空間・時間分解により音響モードに
分解して音響強さを直接予測することにし
て，検証データでの精度向上を見ており，ま
た，干渉位置同定により後流と下流翼列前縁
の交差角が重要との大きな知見を得ている．
本研究はこの研究を拡張・展開しようとする
ものである． 
また，本研究代表者らは，ファン動静翼干

渉騒音の能動制御について，逆位相の音で単
一音響モードの発生騒音を消すというアン
チサウンド的制御の実験的研究も実施して

きた．翼通過周波数に位相同期した制御音波
をケーシングダクト上に配置された複数ス
ピーカから電気的に出力させることによっ
て回転制御音響場を生成し，単一のカットオ
ンモード(伝播モード) の大部分を減衰させ
ることに成功した．しかし，実際のファンで
は，複数のカットオンモードが現れたり，無
限長のダクトでは現れないカットオフ(非伝
播モード) が生き残っていたりと複数の制御
対象音響モードが発生することが多く，複数
のカットオンモードを制御対象とすること
で制御能力の向上をはかった．本研究では，
さらに複数の半径方向モードや上下流方向
音響波に対応すべく，複数列のスピーカによ
る制御則により制御能力向上を目指す． 
 
２．研究の目的 
本研究では，ターボファンエンジンからのフ
ァン騒音に関して， 
1. ァンの幾何形状のファン騒音と空力性

能に及ぼす効果の解明 
2. 動静翼干渉騒音の放射音響場の数値計

算法の確立と音響モードと放射場の関
係の解明 

3. ファン広帯域騒音の予測精度向上と発
生位置同定に関する数値空力音響学研
究 

4. 上・下流伝播，複数半径方向モードの分
離によるファン騒音能動制御高性能化 

5. 円環ダクト形状からハブ側にセンサを
設置できない円筒ダクト形状への拡張
実験，その制御則を利用したファン動静
翼干渉騒音の能動制御実験 

 
３．研究の方法 
音源であるファン近傍の非線形な流れ場

を求めるため圧縮性ナビエストークス方程
式を解く．ソルバには宇宙航空研究開発機構
（JAXA）開発の UPACS を用いる．計算負
荷軽減のため全周の 1/10 の領域（動翼２流
路・静翼３流路）を周期条件を用い約 1500 
万点の格子点で計算する（図１）．非定常流
れ場を求めるため URANS 計算をおこない 

 
図１ ファン解析モデル 



 

図２ 静翼スイープ角の定義 

 

図３ 音圧データ取得面 
 
SST 乱流モデルを適用する．図２に示すス
イープ角を変化させ，スイープ角が空力騒
音に与える影響と空力性能に与える影響を
数値的に調べる．図３に示す面で取得する
時系列圧力データをダクト内音響伝播の理
論解に接続し，ダクト内カットオンモード
を同定しトーンノイズ伝播計算をおこなう．
また乱流モデルの乱流運動エネルギー成分
を可視化することで乱流騒音（ブロードバ
ンドノイズ）源を探る． 
ダクトからの放射音場までの音響伝播を

計算をおこなうため，周波数空間で線形オ
イラー方程式（LEE）を解く．本手法は従
来，研究代表者が非定常空気力学にもとづ
く線形非定常解析をおこなうために用いて
きた手法を新たに音響問題に適用するもの
で，定式化から実装までを本研究課題内で
おこなうため，本課題の実施期間内では実
装した計算コードの検証を重点的におこな
う． 
ファントーンノイズに対するアクティブ

ノイズコントロール実験装置の外観を図４
に示す．制御用２次音源として，ダクト外
周上にスピーカー列を２列装備する．１列
あたりのスピーカ数は１６個である．図４
はハブ撤去後の外観である．ハブを取り除
くことで半径方向の音場の自由度を増し，
より複雑で実機に近い音響モードを人工的
に生成できるようになる．ダクトモード同
定ならびに制御用の誤差信号取得に用いる
マイクは合計３２本である．図５のように， 
ハブに２列，ダクトに２列装備する場合と，  

 

図４ ＡＮＣ実験装置外観 

 
図５ ダクト面とハブ面へのマイク配置検討 

 
図６ 音響制御装置図 

 
ダクトのみに４列装備する場合でシミュレ
ーションと実験をおこない，ハブを撤去し
ても音響モードの同定と制御をおこなうこ
とができることを確認する．１列あたりの
マイク本数は８本である．ハブがない場合
のマイク列設置位置，スピーカー列設置位
置とファンの位置関係，ならびに制御回路
を図６に示す．マイクロフォンからＰＣに
信号を取り込み，ＰＣ上でほぼリアルタイ
ムに音響モード分解をおこないながら，周
波数空間 Filtered-X LMS アルゴリズム
によって最適な音響モードの振幅と位相を
求め，PCI 接続された４枚の FPGA ボー
ド（National Instruments PCI-7831R）を
用いてスピーカーから制御音を発生させる．
このときモード分解に用いる３２本のマイ
クは同時に制御の誤差マイクとしても機能
する． 
 
４．研究成果 
本課題で用いる数値解法の妥当性を検証

するため，ファントーンノイズの後方伝播に
ついて，本課題で用いた数値予測手法と実験
値との比較を図７に示す．翼通過周波数 BPF, 
Blade Passing Frequency に対して基本周波 



 

図７ 騒音の数値予測と実験結果（後方伝播） 

 

図８ 静翼スイープの効果（後方伝播） 

 
図９ スイープが空力性能に与える影響 

 
数（BPF）ならびにその第２高調波（2BPF），
第３高調波（3BPF）まで，よい精度で予測し
ている．この結果を基準（baseline）として，
静翼のスイープ角を5°と10°とした場合の
空力騒音の変化と空力性能の変化をそれぞ
れ図８と図９に示す．静翼にスイープ角を
つけることで騒音は２～３dB 低減できて
いるが，性能曲線の変化はほとんど見られ
ない． 
また数値解法の妥当性の別の検証として，

５０％スパン位置で静翼入口速度分布の数
値予測値を実験と比較した結果を図１０に
示す．乱流モデルとして SA モデルを用いた
場合と SST モデルを用いた場合とに有意な
差は認められず，ともに実験結果をよく再現
しているものの，速度欠損を小さく見積もっ
てしまっている．この計算を用いて動静翼周
りで乱流運動エネルギを可視化した結果を
図１１に示す．乱流運動エネルギの強い部分
は乱れの大きな部分であり，したがって乱流 

 
図１０ 流速の数値予測と実験結果 

 
図１１ 乱流運動エネルギ分布 

 
騒音の騒音源の候補と考えることができる．
図１１より，こうした乱流騒音源は動翼の負
圧面前縁近く，動翼の翼端漏れ流れ部，静翼
とケーシングの干渉部分，動翼下流の速度欠
損と静翼の干渉部分，などで顕著に見られ，
こうした部分に適切なトリートメントを施
すことで乱流騒音を低減できる可能性を示
唆している． 
将来的に CFD 解と接続して，ファンダク

トから自由空間への線形音響放射を周波数
空間で解くため，従来，非定常空気力学分野
で用いてきた線形非定常計算手法を，今回は
新たに音響問題に適用する．新たに定式化と
実装をおこなったので，二次元自由空間一様
流中の単極子音源の解析解と比較すること
で，解法の妥当性を検証する（図１２）．こ
の検証問題では単極子音源を座標 x = 0 に置
き，マッハ数 0.5 の一様流を左から右へ流
す．ドップラー効果により上流側（左側）へ
伝播する音波は波長が短くなり，下流側（右
側）へ伝播する音波は波長が長くなる．離散 
 

 
図１２ 単極氏音源からの放射音計算 
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図１３ 実験における放射音場測定結果 

 
図１４ ＡＮＣ実験結果（放射場） 

 
化スキームとして高解像度コンパクト有限
体積法を適用することにより，ここで提案す
る計算手法が振幅・位相ともに理論解とほぼ
一致し，信頼性の高い数値予測結果を提供で
きることが分かった． 
アクティブノイズコントロール（ＡＮＣ）

におけるダクト外放射場測定結果を図１３
と図１４に示す．これらの結果はハブを取り
除いたあとで得られた結果であり，実験に先
立ち，ハブを除去してマイクをダクト壁面の
みに設置する場合（図５左）でも，ハブにマ
イクを設置する場合（図５右）と同等のモー
ド分解性能・音響制御性能を維持できること
を，シミュレーションならびに予備実験にて
確認している．図１３は放射場の方位角方向
の音圧分布を示し，０°はダクト正面位置，
±９０°はダクト軸方向に対して直角位置
を示す．測定対象回転数は 2500 rpm で，翼
通過周波数（BPF）の 833 Hz が対象音であ
る．方位角方向に指向性が現れるものの，す
べての方位角にわたって大きく騒音低減し
ている．放射場における低減効果を様々な回
転数で測定し方位角方向の平均値を示した
のが図１４である．高い回転数では制御効果
が低いが，2500～3000 rpm では 20 dB 弱の
トーンノイズ低減効果を得た． 
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