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翼周り非定常流れのLES解 析と騒音予測
Large Eddy Simulation of Unstcady Flow around an Aerofoil and Numerical Prcdiction of A∝ ofoil Noisc
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1. は じ  め  に

流れから発生する騒音は,そ のレベルが流速の4乗 から

8乗 に比例するという性質から,航 空機や高速鉄道車両,

流体機械などの分野を中心に,低 減のための研究が進めら

れてきた。比較的身近な分野では,エ アコンの室タト機など

に使われる冷却用ファンの空力騒音低減に関する研究が盛

んに行われている。加えて近年,オ フイス ・家庭向けの情

報機器に高性能マイクロプロセッサが搭載されるようにな

り,既 にPCな ど
一部の分野では,プ ロセッサや電源装置

の冷却ファンから発生する騒音の低減が重要な問題と位置

付けられている。近い将来,冷 却ファン騒音の低減は,情

報機器や家電などの分野においても重要な開発課題になる

と予測される。

比較的高速の翼周 り流れから発生する騒音の予測は,航

空機エンジンや高揚力装置 (High Lift Deviccs)の空力騒

音を予測するための基礎 として古 くから重要視されてお

り,理論的 ・解析的手法を中心として研究が行われてきた .゙

その一方で,翼 弦長と主流速度を基準としたレイノルズ数

が 104～105ォ_ダ _の 比較的低速の翼周 り流れから発生

する騒音は,小 型の冷却用ファンなどの基礎として重要で

ある.し かし,レ イノルズ数が 104～105ォ
_ダ _の 低速

の流れは航空機や高速の流体機械ではほとんど問題となら

ないことや,翼 周 りの境界層の剥離や乱流遷移などを伴う

ために,解 析的な取 り扱いが難しいことから,近 年になっ

てその数値予測が試みられている
2,0ものの,有 効な予測

手法はまだ確立されていない。

本研究ではレイノルズ数が 105ォ_ダ _の 比較的低速の

翼周 り流れから発生する空力騒音の予淑1を目指しており,

乱流現象 を高精度 に予測可能な Large Eddy Simulation

(LES)と ,音 響学的類推 (Acoustic Analogy)に基づいて

騒音を数値的に予測する手法の高度化を目的としている。

本稿では,オ ーバーセット法を利用して翼面近傍を高解像

度化した解析メッシュによるLES解 析の結果,お よび,

騒音の予測結果について述べる。

2.流 れの解析方法

本研究では,形 状適合性に優れた有限要素法を用いて

LES解析を行う。LES解析の基礎式は,直 交座標系で記述

された,格 子フイルタにより平均化された連続の式 (1)

とNavicr―Stokes方程式 (2)である。すなわち,

,3)は 格子フイルタにより平均化されここに,万 (卜1,2

たχj方向の流速成分,フ は同静圧であり,ま た,ρ,γ は

それぞれ流体の密度および動粘性係数 (既知)を 表す。

スマゴリンスキー ・SGSモ デルとしてはダイナミック ・

モデル (DSM)を 用いている。すなわち,

τ〃≡Zμノ
ー“,″ブ=~2(Cs△)引SI島+きδ Jτ放 ・…………(3)
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また,△は格子フイここで,Csは スマゴリンスキ
ー係数,

ルタ幅であり,Germano° およびLillyりの提案に従って,

式 (5)か ら (7)に よりCsの値を計算する。すなわち,

《=券畿鈴……………………・⑤
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』レfク〓FI島一αlSI島・…………………………………。(6)

J〃〓(巧弓
―属弓)一き

δ″(珂瓦
-4薦 )… ……………。(7)

本研究で対象とする翼周 り流れにおいては,DSMを 使

用することにより翼周 りの境界層の予測精度を高めること

ができることが分かっている。上記の有限要素法による

DSMの 定式化の詳細は参考文献
°を参照されたい。

3.流 れ場の予測結果

翼弦長 Cと 主流速度び∞とを基準としたレイノルズ数が

2× 105の NACA 0012翼 周 りの流れを計算 した結果を報告

する。計算を行った翼の迎角は9度 で,こ のレイノルズ数

における最大揚力点 (約10度 )に 近い状態である。

解析領域は,翼 弦長 Cに 対 して,半 円部分の半径が 3C,

後流部分が 2C,ス パン方向が lcの C型 メッシュである。

解析領域の概略図をFig。1に示す。翼前縁を原点とし,翼

弦方向をχ軸,翼 弦と垂直な方向をッ軸,ス パン方向をz

軸とする座標系において,解 析領域タト縁の半円弧の部分お

よび,直 線部y=± 3σの部分に乱れのない
一様流の流入

境界条件,翼 面上に壁面 (No S̈lip)条 件 ,χ =3Cか つ

-3σ <y<3Cの 面に流出の境界条件を設定した。また,

スパン方向には周期境界条件を用いた.

翼周 り流れのLESで は,翼 面近傍のメッシュ解像度が

解析結果に大きく影響する
の。そこで本研究では,翼 面近

傍のメッシュ解像度を高めるため,Overset Mcsh法 を用い

た複合二領域メッシュを用いた。この複合二領域メッシュ

は,総 格子点数が約 460万 点であり,翼 面近傍の細密なメ

ッシュ (約330万 点)と それ以外 (約 130万 点)の 二つの

領域からなる。また,比 較のために,Oversetを 用いない,

総格子点数約 180万 点の単一領域メッシュも使用した。複

合二領域および単一領域メッシュの分割数と平均的な解像

度 (壁座標)を それぞれ,Tablc lお よびTablc 2に示す。

LES解 析の精度および後述する音の予測精度を検証する

ため,鈴 木らによる風洞実験結果
のと同じ条件の下で解

析を行い,解 析結果と実験値を比較した。実験では,翼 断

面がNACA 0012,翼 弦長 100 mm(〓 C),ス パン長 500 mm

の二次元翼が回流式低騒音風洞のセミオープン型計測部に

垂直に設置され,翼 面静圧分布の計測,レ
ーザードップラ

ー流速計 (LDV)に よる翼面近傍および後流流速分布の

計測,お よびマイクロホンによる空力音の計沢1などが行わ

れている。実験における計測部の概略図を,Fig。 2に 示 し

た。主流の流速は30m/sで ,翼 弦長と主流流速を基準と

して算出したレイノルズ数は,約 2X105で ぁる。ただ

Fig.1 解析領域概略図

Table l メッシュ分割数

Fig.2 風洞実験計測部の概略図

し,LES解 析おける翼のスパン長は翼弦長に等 しく (=

C),実験における条件 (スパン長 5C,翼両端は風洞の計測

部の地面板および天板に固定されている)と異なっている。

まず,NACA 0012翼 の揚力 ・圧力抗力係数,お よび,

迎角 9度 における翼面時間平均静圧分布をFig。3お よび

Fig。4に示す。揚力 ・圧力抗力係数,翼 面時間平均静圧分

布に関しては,解 析結果は実験値とほぼ
一致している。

次に変動値の解析精度について述べる。流速や圧力の変

46M Overset 18M Sは

Inner O u t e r

翼翫司リ 1079

観 160 130 130

壁面垂直方向 4 2 2 4 6 0

スパン方向 1∞ 5 0 5 0

領域内合計

合計

Table 2 メ ッシュ解像度

46M Overset 18M Side

辞 G纂詢方向) "

J■ 嘔罰堕盲宣方向) 1 7

dzI(スパン方向) 8 0 150
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を十分に捉えることができていないと考えられる。

変動値の予測精度は,複 合メッシュを用いて翼面近傍の

メッシュ解像度を向上させることで改善される。しかし,

特に剥離 ・遷移領域における変動値の予測精度に関して

は,解 像度の高いメッシュを用いたとしても,日田 による

解析結果と実験値との間には,Fig.5に 見られるような大

きな差が認められる。その原因は,現 状のLES解 析手法

と本研究で用いた二種類のメッシュ解像度の下では,境 界

層の乱流遷移の過程で起こるエネルギ
ーカスケードを十分

に解析できていないためと思われる。実際の遷移現象は,

本研究のLES解 析 と比べて,極 めて短時間の間に狭い領

域内で,平 衡状態である乱流境界層への移行を完了してい

る。現在のLES解 析ではメッシュ解像度をさらに上げた

としても,こ の遷移過程の解析は難しいと考えられる.今

後,変 動値の予測精度を向上させるためには,剥 離
。遷移

領域に対するモデル化など,計 算手法の改良が必要である

と思われる。

4.音 の予測結果および音源の分布

LES解 析で得られた翼面静圧を音源とし,Cuneの 式
の

により翼周り流れから発生する音を予測 した。

R=蕊場1・わ′
一分ンS……………③

ここで,Pαは音圧,α は音速,χ,およびrはそれぞれ,

観測点と音源の間のベクトルと距離,ん,は音源 (翼面)の

法線ベクトルを表し,式 中に現れる′
一r/αにより音源と

観測点の間を音が伝播する際の遅延時間を表現している。

式 (8)が 導出される過程では,遠 方場の仮定および音の

波長が音源となる物体の寸法よりも十分長い,と いうコン

パクト・ボデイの仮定が用いられている。

Fig.6に LES解 析 と式 (8)に より予測された音のスペ

クトルと,前 述の風洞実験で測定された実験値とを比較し

た結果を示した。音の計測位置はFig。2に示 したように,

翼から主流と直角方向に lm(=10C)離 れた点である。

解析 と実験では,翼 のスパン長が異なる (解析では lC,

実験では5C)た め,ス パン方向の解析領域外の部分とは

圧力変動の相関がないとして,解 析の結果が実験のスパン

長に対応するように補正を行った。

Fig.6か ら,式 (8)|こよる予測結果は,約 2 kI‐Izまでの

低周波数域では実験値と比較的良く
一致していることが分

かる。しかし,2 kI・Izを越える高周波数域では,10 dB程

度の過大評価となっている。

この過大評価の原因として,以 下の二種類が考えられる。

一つは式 (8)で コンパクト・ボデイを仮定 しているため

動値の予測精度は,翼 面に発達する境界層の解析精度によ

って決定されると考えられる。本研究で対象としているレ

イノルズ数が約 2× 105の流れでは,翼 前縁付近で境界層

が一旦剥離し,す ぐに乱流遷移 して再付着する。LES解 析

では,こ の遷移過程が定性的には捉えられているものの,

定量的な予測精度には問題が残っている。その
一例として,

Fig.5に 負圧面側翼面静圧の変動値 (RMS値 )の 分布を示

す。LESの 結果は,変 動値を過大評価 しており,特 に前縁

近傍の遷移領域では,実 験値に対 して6倍程度の極端な過

大評価を示していることが分かる。しかし,後 縁に近づく

につれて過大評価の度合いは小さくなり,実 験値に近づい

ていく傾向にある。このことから,本 研究のLES解 析は

主に前縁近傍の遷移領域とその後の乱流境界層の発達過程

CI(Measured)  ―
CI(LES 4 6M)    X

8:1挫雲Υ癬|~1…

Angle of Attack(de9)

Fig.3 揚力 ・圧力抗力係数

CP(CASEl′ LES 1 8M)

8:1龍:轟」「
S46M)

Fig.4 時 間平均翼面静圧分布 (迎角9度 )

Fig.5 翼 面変動静圧分布 (迎角9度 )
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に,高 周波の音の伝播を正確に解析できていない可能性フ

もう一つは,音 源となる翼面の圧力変動に,‐ S解析で用

いている数値スキームの不安定性などによる数値的な振動

が含まれている可能性である。しかし, どちらの原因が支

配的であるか,現 時点では特定できていない。

最後に,LES解 析で得られた翼後縁付近のレイノルズ応

カーアアの分布と前述の風洞実験でLDVに より計測された

結果をFig.7およびFig.8に示す。レイノルズ数2× 105,

Sound Pressure Level
(NACA0012 at9de9)

100            10∞            10∞ 0

Frequency(H2)

Fig.6 翼周り流れから発生する空力音のスペクトル

(予測結果と実験値の比較)

Fig.7 レ イノルズ応力_アアの分布 (LES解析結果)

‐| 1 心5 事         き 、痺1 5 5

Fig.8 レイノルズ応カーアアの分布 (実験結果
鋤
)

迎角9度 におけるNACA 0012翼 周 りの流れでは,乱 流境界

層が後縁まで付着しているため,主 な空力騒音源は後縁付

近にあると推定される。解析結果と実験結果は,定 性的に

は一致した分布を示 しており,LES解 析による空力騒音源

の定性的な予測は現時点でも可能であると考えられる。

5.お わ り に

高精度な乱流解析手法であるLESと 音響学的類推に基

づいて,レ イノルズ数2X105の NACA 0012翼 周 りの流れ

場と流れから発生する空力音を数値的に予測した。予測さ

れた流れ場は,翼 の特性および時間平均値に関しては,実

験値とほぼ一致した。しかし,変 動値に関しては,特 に翼

前縁付近において過大評価が見られた。これは,主 に負圧

面側境界層の遷移過程を,現 状の解析では十分な精度で捉

えられないことが原因であると思われる。音の予測に関し

ては,211z付 近までの低周波数域においては実験値に近

い良好な予測結果を得たものの,高 周波数域では実験値に

対して 10 dB程度の過大評価となった。現状のLES解 析で

も,現 実的な計算負荷で,翼 周 り流れの空力騒音源を定性

的に予測することは可能であるが,定 量的な予測精度の点

では問題が残っている。

今後,境 界層の遷移および乱流境界層の発達過程をより

詳細に捉えるため,計 算手法の改良に加えて,遷 移領域に

対する何らかのモデル化が必要であると筆者らは考えてい

る。また,高 周波の音の予測を行うため,コ ンパクト。ボ

デイの仮定を用いない非コンパクト・ボデイに対する予測

手法の開発が必要である。

(2002年12月4日受理)
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