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1.　はじめに
　ヘリポート周辺や飛行経路下での騒音を飛躍的に低減
することで高いパブリック・アクセプタンスを得ること
ができ，かつ年々厳格化される ICAO騒音基準を余裕を
持ってクリアできる技術的ソリューションが長い間期待
されてきた．
　ヘリコプタが発生する騒音の内，騒音被害が大きく，
その低減が既存技術による対処では困難な BVI騒音に
ついては，各国のヘリコプタ・メーカや研究機関がここ
十数年にわたってその低減技術の開発を最重要課題の一
つとして取り組んでいる．現在最も有望視されているの
は，アクティブ・フラップと呼ばれるアクティブ技術の
一つである．概要を図 1に示す．この方式は，ブレード
翼端部の後縁に取り付けたフラップのみをこの付近に設
置したスマート・アクチュエータで駆動させる方式で，
これによって低パワでの作動が可能となる．この方式は
スマート材料分野での近年の進歩によって可能となった
もので，高 G環境下でフラップに十分な高調波振幅を発
生させるための機構に技術課題を有していたが，日本の
ATICが世界に先駆けて実大ロータに搭載しての地上回

転試験を実施して，技術的な成立性を実証した（Ref.1）．
また，Boeing社も実大ロータに搭載しての地上回転試験
を実施した他（Ref.2），Eurocopter社はアクティブ・フ
ラップを搭載した試験機を製作して飛行試験が間近であ
ることが報告されている．（Ref.3）騒音低減用アクティ
ブ技術をヘリコプタに適用するためには，時々刻々と変
化する実機の飛行条件にアクティブ技術の作動諸元（周
波数，振幅，位相など）を対応させるための制御則開発
も不可欠で，この研究も活発に進められている．（Ref.4）
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概　要

　JAXAが川田工業株式会社との共同研究で独自のヘリコプタ騒音低減用アクティブ技術として開発した
「アクティブ・タブ」についての実験的研究内容をまとめる．共同研究は，概念検討，2次元静・動特性風
洞試験，アクティブ・タブを装備したブレードを用いたロータ風洞試験及び CFDについて実施した．こ
の内，アクティブ・タブを装備したブレードを用いたロータ風洞試験の結果を紹介する．ロータ風洞試験
では，約 3dBの騒音制御能力が実証され，アクティブ・タブがヘリコプタの着陸・進入時に発生する BVI

騒音低減に有望であるとの見込みを得ることができたとともに，ブレード表面圧力が BVI検知とアクティ
ブ・タブの騒音低減効果を表現するための有望な指標となることを確認した．
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図 1　アクティブ・フラップ
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　このような状況の中，JAXAと川田工業株式会社は，
上昇・水平飛行・着陸の全ての飛行形態での騒音低減に
有効なアクティブ技術である「アクティブ・タブ」を提
案し，その研究開発を共同で行った．研究計画の概要を
図 2に示す．

　第 1段階として，2002 年から 2003 年にかけて川田工
業株式会社の 2m×2.5m低速風洞において 2次元静・動
特性風洞試験を実施してアクティブ・タブの基本的な空
力特性を評価した．アクティブ・タブ作動によるブレー
ド揚力制御能力から，現実的サイズのアクティブ・タブ
でロータ騒音低減が可能である結果を得た．（Refs.5, 6）
　2004 年より，次の段階として実施したアクティブ・
タブを搭載したロータ風洞試験を行い，アクティブ・タ
ブは約 3dBの騒音制御能力を有し，ロータ騒音低減用ア
クティブ技術として有望であることを確認し（Refs.7, 8），
アクティブ・タブの騒音低減能力の向上化と制御則の研
究を進めた．（Refs.9, 10）
　ここでは，このロータ風洞試験結果から得られたブ
レード空力特性と騒音低減効果についての知見をまとめ
る．

2.　目的
　本研究の目的は以下の通り．
（1）アクティブ・タブを搭載したロータ風洞試験によっ

て，その騒音低減効果を評価．
（2）アクティブ・タブ用制御則にブレード空力特性を供

する方法の検討．

3.　アクティブ・タブについて
　アクティブ・タブの概要を図 3に示す．アクティブ・
タブはブレード後縁部に取り付けられ，前後に往復駆動

させることで可変面積効果によってブレード揚力を増減
させることができる．この効果によって BVI騒音や振
動を低減させるものである．また，アクティブ・タブは
ある一定の変位を固定する静的な作動を行うこともで
き，このことによって全ロータ・アジマスでブレード揚
力に一定の増加を生じさせることが可能である．この余
剰分の揚力により，ロータ回転数を減らすことができて
上昇・水平飛行時の騒音低減も可能となる．

4.　ロータ風洞試験
4.1　試験装置

　2004 年に川田工業株式会社の 2.5m×2.5m低速風洞に
おいて JAXA所有の 1 枚ロータ試験装置を用いてアク
ティブ・タブを搭載したロータ風洞試験を実施した．1枚
ロータ試験装置の概要を図 4に，また主要な諸元を表 1
に示す．ロータはロータ駆動モータで，またアクティ
ブ・タブは HHCモータで駆動される．両者ともに電気
モータで，各モータにあるエンコーダによって同調され
ることにより，適正なアクティブ・タブ位相が生成され
る．ロータ装置の機械的制限によって，アクティブ・タ
ブ振幅と周波数はプリセット方式としている．
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図 3　アクティブ・タブの概要
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　アクティブ・タブを搭載したブレード供試体を図 5に，
主要諸元を表 1に示す．アクティブ・タブは 80%R位置
を頂点とする扇形で，動圧が高い翼端部ほど変位が大き
くなる形状とした．また，アクティブ・タブによる可変
面積効果を補強するため 10degの下反角を付与した．

アクティブ・タブ変位は以下のように定義した．
δAT =θAT cos(2Ωt－φAT)

　ここで，
　　δAT : アクティブ・タブ変位（deg.）
　　θAT : アクティブ・タブ振幅（pre-set, deg.）
　　φAT : アクティブ・タブ位相（deg. or rad）
　Ω   : ロータ回転速度 （rad/sec）

4.2　試験条件

風速：18m/sec

風洞測定部：開放型
ロータ回転数：600rpm

コレクティブ・ピッチ角：4.3deg

サイクリック・ピッチ角：0deg

ロータ迎角：2deg（頭上げ）
アクティブ・タブ周波数：20Hz（2/rev）
アクティブ・タブ振幅：3.8deg

アクティブ・タブ位相：0～ 360deg可変

4.3　計測

　主に 85%R位置に配置した非定常圧力センサでブレー
ド表面圧力を，また図 4及び図 6に示す位置に設置した
マイクでロータ騒音を計測した．アクティブ・タブ変位
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図 4　1 枚ロータ試験装置

図 5　アクティブ・タブ供試体

表 1　1 枚ロータ試験装置とアクティブ・タブの諸元

Hub type rigid in flap and lead-lag

Rotor radius 1m

Blade chord 0.12m

Airfoil NACA0012

Blade plan form Rectangular

Blade twist 0deg.

Rotor speed 1200rpm (max)

Collective pitch –5 to +15deg.

Cyclic pitch 0deg. (fixed)

Active Tab

Amp. : 24mm(max)

Freq. : 20Hz

Phase : variable

Span : 80 ~ 98%R

Plan form: fan shape

Anhedral: 10deg.
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はアクティブ・タブ頂点のやや翼根側に取り付けた Hall

センサで計測し，パルス・エンコーダによってロータ・
アジマスを検出した．計測系の概要を図 7に示す．

4.4　データ収集・処理

　全ての計測項目は time domainで同時計測され，パル
ス・エンコーダの 1/rev信号でロータ・アジマスに対応
付け処理される．マイクの samplingrateは 10kHz，その
他は 4kHzで，ロータ 40 周分の計測を行う．ランダムノ
イズを除去するため，ensemble平均をとりロータ回転に
よる周期的な特性を評価できるようにした．

5.　結果と考察
5.1　ロータ騒音

　アクティブ・タブ位相のロータ騒音への影響を評価す
るため，Mic#1 で計測した騒音レベルを図 8に示す．こ
の図の全てのデータ・ポイントで風洞暗騒音を差し引い
ている．また，アクティブ・タブ onのデータ・ポイン
トではさらに HHC機構の発生する機械騒音も差し引い
てある．
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図 7　計測系
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　アクティブ・タブ位相 42degで最大の騒音低減効果が
得られ，アクティブ・タブ offと比較して 2dBロータ騒
音が低下している．ロータ騒音の最大値と最小値の差で
ある騒音制御能力は 2.9dBであることが実証できた．
　図 9にアクティブ・タブなし（no AT），アクティブ・タブ
ありの場合の BVI最大（BVI max）及び最小（BVI min）
を観測したアクティブ・タブ位相条件でのロータ回転 1
周分（図 9 上図）と BVI騒音部分を拡拡大表示（図 9
下図）した音圧時系列を示す．

　図 9上図において，ロータ・アジマス 60deg付近に音
圧の鋭いピークが発生する BVIが捉えられている．ロー
タ・アジマス 120deg付近の緩やかな音圧ピークはブ
レードがマイク（ロータ・アジマス 120degに設置：図
6参照）に接近するために増大する翼厚騒音や荷重騒音
と推定できる．BVI部分を拡大した図 9下図では，音圧
peak-to-peakの大きさの差からアクティブ・タブとその
位相が騒音に及ぼす影響が明確に確認できる．
　このときの周波数特性として，4000Hzまでの広い
帯域での特性を図 10 上図に，また人の聴覚が敏感な
1000Hz付近の拡大表示を図 10 下図に示す．アクティ
ブ・タブ位相が BVI minの場合，広い周波数帯で騒音が
低減されており，図 9の傾向と良く一致している．

5.2　ブレード表面圧力

　図 11 に 2.6%c，85%R位置での上下面のブレード表面
圧力特性を示す．ブレード翼端渦の接近によって有効迎
角が減少し，ブレードから渦が離れる時に有効迎角が増
加していると推測される現象がロータ・アジマス 55deg

付近の急激な圧力変化として明確に捉えられている．図
9 で示した音圧の段差と同様に，圧力の段差にも BVI 

max>no AT>BVI minの関係があることが確認できる．
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図 8　アクティブ・タブのロータ騒音低減効果

図 10　アクティブ・タブによる周波数特性への影響

図 9　アクティブ・タブによる音圧特性への影響
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　BVI発生時の Cp段差の大きさは，アクティブ・タ
ブ on/offで差があるとともに，アクティブ・タブ位相に
よっても変化する．このことから，BVI緩和効果を定量
評価するための指標としてこの Cp段差を用いるため，
Ref.11 に示す PressureFluctuation Indexを導入する．

Pressure Fluctuation Index:ΔCpmax = max(ΔCp(ψi))

ΔCp(ψi) = Cp(ψi)－Cp(ψi－1)

ψi－ψi－1 = 0.9deg.

Cp =  
P−Ps

　　　q　

ここで，
P：ブレード表面圧力
PS：静圧
ｑ：85%Rでの風速 0m/secでの動圧

　図 12 にΔCpで整理したアクティブ・タブ位相につい
ての BVI緩和効果を，図 13 には，BVIが発生するロー
タ・アジマスを挟んだΔCpのコード方向分布を示す．
BVI発生時において，ブレード前縁付近での圧力変化が
大きく，この部分の時間的な圧力変動の特性を観測する
ことで，BVIの検知や BVI騒音に対するアクティブ・タ
ブの低減効果の評価が効率的に行えることがわかる．
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図 11　ブレード表面圧力特性　2.6%c，85%R 位置

図 12　ΔCp で整理したアクティブ・タブの
BVI 緩和効果　2.6%c，85%R 位置
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　図 14 にΔCpmaxで整理したアクティブ・タブ位相に
ついての BVI緩和効果を示す．ΔCpmaxの絶対値が最小
になるのはアクティブ・タブ位相 100degで，ここで最
大の BVI緩和効果が得られることを示している．アク
ティブ・タブ位相 282degではこの逆の現象が生じてい
る．

5.3　ロータ騒音とブレード表面圧力の相関

　図 8と図 14 を比較すると，アクティブ・タブ位相に
関するブレード表面圧力と騒音の相関関係が認められ
る．アクティブ・タブ位相約 90degにおいてΔCpmaxで
評価される最大の BVI緩和効果とともに，騒音レベル
で表される最大のロータ騒音低減効果が得られている．
アクティブ・タブ位相約 270degでは逆の傾向が生じて
おり，ΔCpmaxが BVI検知とともにロータ騒音低減効果
の指標として有効であることが確認できた．特に前縁付
近でのブレード表面圧力の時間的変動であるΔCpmaxを
アクティブ・タブ用制御則に用いることで，適正な騒音
低減が可能であると考えられる．

6.　結論
　アクティブ・タブを搭載したロータ風洞試験の結果よ

り以下の結論を得た．
（1）アクティブ・タブが 2dBの騒音低減能力と約 3dB

の騒音制御能力を有し，ロータ騒音低減用アクティ
ブ技術として有望であることを実証した．

（2）アクティブ・タブ位相に関するブレード表面圧力と
騒音との間に強い相関関係を得ることができた．

（3）ブレード表面圧力が BVI検知とアクティブ・タブ
の騒音低減効果を表現するための有望な指標となる
ことが確認できた．

（4）特に前縁付近でのブレード表面圧力の時間的変動で
あるΔCpmax，をアクティブ・タブ用制御則に用い
ることで，適正な騒音低減が可能であることの見込
みを得た．
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図 14　アクティブ・タブの BVI 緩和効果
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