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Abstract 

In the present paper the attention is focused on the characteristics of tonal noise at a discrete frequency radiated from 

Wells turbine for wave power conversion. We measured the sound pressure level (SPL) of aerodynamic sound radiated from 

Wells turbine which operated at the low flow rate condition. The experimental investigations have been performed under 

steady flow condition. The effects of rotational speed, blade profile, blade number and attack angle on the tonal noise at 

discrete frequency were investigated experimentally. The overall level of SPL increased as the rotational speed of Wells 

turbine increased. The noise proportional to the rotational speed and its overtone components increased. The overall level of 

SPL increased also in the case of low attack angle and NACA0012 blade. The tonal noise at a discrete frequency was 

generated from Wells turbine in this condition. 
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1. 緒  言 

近年，波力発電用空気タービンとして往復気流中で作動できるウエルズタービンが広く使用されている 

(Inoue, et al., 1984, 1985)(Takao, et al., 2000, 2002)．ウエルズタービンは在来のタービンに比べて効率が低く，原理

上ロータの周速が大きいので，高出力の場合には，強度，保守および騒音に難点があると言われている．ウ

エルズタービンからの空力騒音に関しては，高尾らがその特性を明らかにしている(Takao, et al., 2002)． 

ところで，一様流中の二次元翼からは低迎角時において離散周波数音が発生することが知られている(Paterson, 

et al., 1973) (Longhouse, et al., 1977) (Takagi and Konishi, 2010)．また，二次元翼を流れ方向に直列に並べると，上流

側の後流が下流側の翼と干渉し空力音が増加するだけでなく，翼間の距離によっては，さらに大きな空力音が発

生することが明らかにされている(Mori, et al., 2010)．ウエルズタービンは，二次元翼を円周方向に配置したター

ビンロータ形状をしており，低流量時の軸流速度が小さい低迎角での運転時には，上述した騒音が発生しやすく

なることが予想される．その他，往復気流の状況によっては運転中に翼の失速が生じる場合があること，高速型

であることなどから，ウエルズタービンは騒音に関して非常に性能の悪い機械と考えられる．しかしながら，そ

の詳細は明らかにされてない． 

本研究では，低流量時のウエルズタービンから発生する空力音の特性を実験的に調査した． 

 

2. おもな記号 

BPF ：翼通過周波数 (Hz) 

Dt ：羽根車外径 (mm) 

Dh ：ハブ径 (mm) 
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f ：周波数 (Hz) 

ℓ ：翼弦長 (mm) 

ℓt ：翼先端における翼弦長 (mm) 

N ：回転数 (rpm) 

Re ：レイノルズ数 （=U∞ℓ /ν (二次元翼) ，=Utℓ t/ν (ウエルズタービン)） 

Ut ：翼先端周速度 (m/s) 

U∞ ：主流速度 (m/s) 

Z ：翼枚数 

α ：二次元単独翼の迎角 (degree) 

αt ：翼先端迎角 (degree) 

ν ：動粘性係数 (m2/s) 

 

3. 実験装置および方法 

実験装置の概要を図 1に示す．供試タービンは全長 5.5mのダクトに設置されており，羽根車外径Dtは 577mm，

ダクト内径は 579mm，ハブ比 0.7，翼先端隙間は 1mmである．ダクトの吸込口にはベルマウスが設けてあり，こ

の下流に供試タービンを設置した．供試タービンはダクト内部に設置されたモータによって回転させた． 

供試ウエルズタービンを図 2 に示す．タービンは，NACA0012，NACA0015，NACA0020 の翼型を用い，翼先

端ソリディティが 0.57，アスペクト比が 0.5，翼枚数 Zが 6枚である(Inoue, et al., 1984)．本研究では，翼先端迎角

αtが 0°～9°のときのタービンの回転数 Nを 400～1200rpm，翼枚数 Zを 2，4，6枚と変化させて，タービンから

発生する空力音を測定した．測定は，供試タービンの回転面から 1m 上流の回転軸上に精密騒音計を設置し行っ

た．翼先端迎角 αtは，タービンの回転数を一定に保ったまま，下流に設置した補助ファンにより軸方向定常流れ

を発生させて設定した．翼先端における弦長と周速度を用いたレイノルズ数は 1.4×105～4.2×105である． 
 

 
Fig. 1 Experimental Apparatus 

 

 

Fig. 2 Schematic of test Wells Turbine 
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Table 1 Specifications of Wells Turbine 

 Symbol Conditions 

Rotational speed N 400, 600, 800, 1000, 1200 r/min 

Flow rate Q 0 ～ 0.27 m3/s 

Blade number Z 2, 4, 6 

Blade profile  NACA0012, NACA0015, NACA0020 

 Rotor hub diameter Dh 400 mm 

 Rotor tip diameter Dt 577 mm 

 Tip clearance s 1 mm 

 Solidity at tip radius σt 0.57 

Tip attack angle αt 0, 1, 2, 3, 4, 5, 6, 7, 8, 9 

 

4. 実験結果および考察 

4・1 二次元翼から発生する離散周波数騒音の特性 

低騒音風洞のテストセクションに供試二次元翼を設置し測定した迎角 α が 0°のときの空力音の音圧レベル

（SPL）のスペクトルを図 3に示す(Hamakawa, et al., 2013)．離散周波数騒音が発生し，スペクトルには多数のピ

ークが形成される．このピーク周波数の主流速度 U∞に対する変化を図 4 に示す．ピーク周波数は流速 U∞の 0.8

乗に比例しながら大局的には流速の 1.5 乗に比例し増加する傾向があることがわかる．離散周波数騒音の発生し

たレイノルズ数は代表寸法として翼弦長を用いたとき，約 3.1×104~3.4×105である． 

 

 

Fig. 3 Spectrum of SPL of two-dimensional airfoil (NACA0012) 

 

 

Fig. 4 Variation of peak frequencies against freestream velocity 
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4・2 ウエルズタービンから発生する空力音の特性 

ウエルズタービンの動翼周りの速度線図を図 5に示す．翼の周速度 uに対して軸流速度 vaが小さい場合，迎角

α が小さくなる．このとき前述の騒音が発生して音圧レベルが増加する可能性があるため，同程度のレイノルズ

数において低流量時のウエルズタービンから発生する空力騒音を実験的に調査した．実験は，ダクト下流に設置

した補助ファンにより軸方向の定常流れを発生させて行った． 

図 6は NACA0012翼に対して迎角 αtを変化させたときの音圧レベルのオーバオール値の変化である．迎角が大

きいほどオーバオール値が増加するが，低迎角時の 2°と 3°においても値が大きくなる．このときの音圧レベルの

スペクトルを図 7に示す．回転数 400rpm時の翼通過周波数 40.0Hzとその倍音で音圧レベルが増加するが，それ

以外の 95.7Hz，390.6Hz，479.5Hz，668.9Hz・・においても増加する．NACA0012 翼の場合には，低迎角時にお

いて離散周波数騒音が発生していると考えられる．なお，スペクトルを平均化するとこれらのピークは現れなか 

 

 

Fig. 5 Velocity triangle of Wells turbine 

 

 

Fig. 6 Variation of spectra of SPL against attack angle (NACA0012, Z=6, N=400rpm) 

 

  

Fig. 7 Spectrum of SPL (NACA0012, Z=6, N=400rpm, αt=2°) 
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った．これは，一様流中の二次元翼とは異なり，離散周波数騒音の周波数が時間的に変化するためと考えられる．

比較的に効率が高い NACA0015と NACA0020翼ではこの騒音は発生しなかった． 

流量無し時(αt=0°)の NACA0020翼のウエルズタービンの回転数 Nを変化させたときの音圧レベルのオーバオ

ール値の変化を図 8に示す．翼枚数 Zは 6枚である．回転数が増加するにつれてレベルが急激に増加することが

わかる． 

このときのウエルズタービンの空力騒音のスペクトルを図 9～11に示す．図 9は，迎角が 0～5°のときの音圧

レベルのスペクトルである．翼通過周波数音(BPF)を翼枚数 Zで除した周波数成分と BPFの 2倍の成分のレベル

が高くなる．翼通過周波数音(BPF)を翼枚数 Zで除した周波数成分は，ロータの重さにより軸が撓むことによるダ

クト壁面と翼との干渉が原因であると考えられる．また，これ以外の広帯域騒音は，迎角 αが 1°と 3°のときに音

圧レベルが増加することがわかる．これは上流側からの動翼の後流が下流側の翼の負圧面側と干渉するためと考

えられる． 

図 10は，翼枚数 Zが 2～6枚のときの音圧レベルのスペクトルである．翼枚数が増加しても広帯域騒音のレベ

ルはほとんど変化しない．なお，翼枚数が多い 6枚のときには 40，203，221，240Hz付近で若干レベルが増加し

た． 

図 11は，回転数 Nを変化させたときの音圧レベルのスペクトルの比較である．回転数が増加するにつれて広

い周波数帯域で音圧レベルが増加することがわかる．なお，低回転数時には約 360Hz付近で音圧レベルが増加し

た． 

図 12は，αt=4°, N=1200rpmにおいて，翼型を変化させたときの音圧レベルのスペクトルの比較である．翼型が

変化しても音圧レベルはあまり変化しないが，翼厚が薄いほど高周波数側でレベルが増加することがわかる． 

 

 

 
Fig. 8 Variation of overall level of SPL (NACA0020, Z=6, α=0°) 

 

 

 
Fig. 9 Variation of spectra of SPL against attack angle (NACA0020, Z=6, N=1200rpm) 
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Fig. 10 Variation of spectra of SPL against blade number (NACA0020, N=1200rpm, αt=1°) 

 

 
Fig. 11 Variation of spectra of SPL against rotational speed (NACA0020, Z=6, αt=3°) 

 

 

Fig. 12 Variation of spectra of SPL against blade profile (Z=6, αt=4°, N=1200rpm) 

 

5. 結 言 

低流量時の低迎角での運転時においてウエルズタービンの回転数，翼枚数，翼型，迎角を変化させ，空力音に

及ぼす影響を実験的に調査したところ，以下の結論を得た． 

（1）回転数が増加するにつれて音圧レベルのオーバオール値が急激に増加する．このとき，音圧レベルのスペク

トルでは広い周波数帯域でレベルが増加する． 

（2）NACA0012翼の場合には，低迎角時において離散周波数騒音が発生する．迎角を 0～9°まで変化させたと

きの音圧レベルは翼通過周波数音とその倍音成分のレベルが高くなるが，低迎角時にはスペクトルにはそれ以外
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の複数のピークが形成される．迎角が大きいほどオーバオール値は増加するが，離散周波数の発生により低迎角

時の 2°と 3°においてもレベルが大きくなる．NACA0015と NACA0020翼では離散周波数騒音は発生しない． 

（3）翼型が変化しても音圧レベルはあまり変化しないが，翼厚が薄いほど高周波数側でレベルが増加する． 
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