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1. 総則 

1.1 目的 
本ハンドブックは、「宇宙機一般試験標準」（JERG-2-130）における音響試験を実施す

る際の考え方を解説したものであり、JERG-2-130 をテーラリングする際の指針として活

用されることを想定している。 

本ハンドブックには、宇宙機の地上での音響試験の目的、予測解析手法、実施方法、

使用する設備、計測技術、結果の評価方法から構成されており、海外の動向を反映し、

また JAXA の宇宙機開発プログラムにおいて得られた音響試験の経験、知見及び研究開

発の成果を積極的に取り入れている。本ハンドブックに言及されていない知見や技術に

ついては、今後、内容を検討のうえ積極的に反映していくものとする。 

 

 

1.2 参考文書 
参考文書を下記に示す。 

 

1.2.1 宇宙航空研究開発機構（JAXA）文書 

(1) JERG-2-130, 宇宙機一般試験標準. 

 

1.2.2 海外の規格等 

(1) NASA-STD-7002, Payload Test Requirement, (1996-10). 

(2) NASA-STD-7001, Payload Vibroacoustic Test Criteria, (1996-6). 

(3) GEVS-SE Rev A, General Environmental Verification Specification for STS & ELV Payloads, 

Subsystems and Components, (1996-6), NASA. 

(4) ESA PSS-03-204 Issue 1, Structural Acoustics Design Manual, (1996-3). 
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1.3 用語・略語の定義 
1.3.1 用語 

(1) インピーダンス法 

加速度応答予測の手法の一つ。 

搭載機器を質点、平板を無限板と仮定して応答予測する手法。 

(2) 受入試験 

一般的に、各対象品目がフライトに値するものであることを実証する試験。

AT(Acceptance Test)と呼ばれる。 

(3) FEM-SEA 統合法 

加速度応答予測の手法の 1 つ。 

決定論的サブシステム（FEM）と統計的サブシステム（SEA）の統合理論をベース

とした手法である。本ハンドブックでは構造を FEM、音響空間を SEA としてモデル

化する。 

(4) オーバーオール 

各周波数バンドの音圧レベルの総和をとった合成レベルのこと。 

周波数バンド毎のバンドレベルを nLLL ・・・,, 21 (dB)とすると、オーバオールレベ

ル )(dBLOA は、以下の式で示すことが出来る。 

)101010log(10 10/10/10/ n21 LLL
OAL +++= ･･･  

(5) オクターブバンド 

ある周波数を中心として上限と下限の周波数の比が 2 倍になる周波数の幅（帯域幅）

を 1 オクターブバンドという。 

(6) 音響加振 

供試体に音響負荷をすることによって、供試体に振動が励起されること。 

(7) 音圧レベル(Sound Pressure Level) 

音圧の実効値を対数表示したもの。 

音圧レベルは以下の式で示すことが出来る。 

)/log(20 0ppL =   p ＝音圧(Pa)， =0p )(102 5 Pa−× （基準値） 

(8) 外挿手法 

加速度応答予測の手法の一つ。 

物理量のスケーリングに基づいており、解析モデルが不要で、過去データから予測

を行う。 

(9) 拡散音場 

音のエネルギ密度が空間的に一様で、全ての方向に対するエネルギ流れが確率的に

等しいとみなされる分布をしている音場。 
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(10) 加速度センサ 

加速度を計測するセンサ。圧電形や半導体ゲージ形等、様々な種類がある。 

(11) 空音場 

反響室に供試体がない状態の音場のこと。 

(12) 境界要素法(BEM, Boundary Element Method) 

解析手法の一つ。 

有限要素法と異なり解析対象の境界面の要素分割をして解析を行う。無限空間も扱

える。 

(13) 局所音圧上昇 

宇宙機とフェアリング間や宇宙機の構体間のような狭い空間で発生する局所的な音

圧上昇現象。 

(14) Q 値 

共振点の立ち上がりの鋭さ。共振点のピーク値からエネルギが半分になる周波数の

幅（半値幅）と共振周波数の比から算出する。 

(15) 共振 

外部からの振動周波数と、音響加振対象（供試体）の固有振動数が一致し、振幅が

大きくなる現象。 

(16) コインシデンス周波数（臨界周波数） 

透過損失が著しく低下する周波数。 

音響によって構造に生じる強制曲げ振動の伝播速度と音響の伝播速度が一致し、構

造が遮音の効果を失う周波数のこと。 

(17) 最大予測環境 

宇宙機システム、サブシステム及びコンポーネントが組立後からミッション終了まで

（地上輸送、地上ハンドリング及びフライト等）の全ての期間において遭遇すると予

測される最大の環境レベル。尚、地上輸送及び地上ハンドリングの環境を予測するこ

とは困難であり、これらは予測可能なフライト環境に包絡されるように工夫及び考慮

が成されるのが一般的である。このことを前提として、本標準における最大予測環境

は特に規定される場合を除いて最大予測フライト環境と等価として扱う。 

(18) 最大予測フライト環境 

宇宙機システム、サブシステム及びコンポーネントが、組立後からミッション終了ま

で（地上輸送、地上ハンドリング及びフライト等）の全ての期間において遭遇すると

予測される最大の環境レベル。最大予測フライト環境の推定には適切な統計的手法が
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使用される。統計値がない場合、顧客との合意に基づく。 

(19) 遷音速 

亜音速と超音速が共存する流れのこと。 

一般的にマッハ 0.8～1.2 を示す。 

(20) JANET 

統計的エネルギ解析法により、宇宙機パネル上の搭載機器のランダム振動を予測す

るシステムで、JAXA 試験センターにより開発された。NASA Lewis 法、JAXA イン

ピーダンス法、及び経験則による三種類の手法が組み込まれている。 

(21) ジョイントアクセプタンス 

ある音圧に対する構造物の応答のしやすさを各振動モードに対して表す指標のこと。

構造数学モデルから求められるモード形状を含む数値積分により表される。 

(22) 信頼区間・信頼水準 

信頼区間とは、ある統計量がどのような数値の範囲にあるかを確率的に示す方法で

あり、信頼水準はその確率を表す。例えば、ある統計量が 95%の確率でa からb の

間にあるとき、信頼区間は、 ],[ ba であり、信頼水準は 95%である。 

(23) 統計的エネルギ解析(SEA) 

加速度応答予測の手法の一つ。 

解析対象の構造物（又は音響空間）を複数のサブシステムに分割し、サブシステム

間のパワーフロー平衡方程式により、各サブシステムのエネルギを出力する。 

(24) デシベル 

音に関する量は変化の範囲が非常に広いため、基準値との比をとったものを対数表

現する（例：音圧レベルの場合、2×10-5Pa を基準値(0dB)とする）。dB 換算すると掛

け算が和算となるため、計算が容易になる利点がある。 

(25) NASA Lewis 法 

SEA を用いた加速度応答予測の手法の一つ。 

搭載機器の有無に関わらず平板のモード密度とコインシデンス周波数が不変であ

るとし、機器質量は平板一様に分布していると仮定する応答予測手法。 

(26) 認定試験 

一般的に、設計要求が満足されていることを保証するためにフライトモデルに適切

なマージンが含まれることを検証するための試験。QT(Qualification Test)と呼ばれる。 

(27) 反響室 

音響試験設備において高レベルの拡散音場を得るために、壁・床・天井の音の反射
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率を可能な限り大きくし、さらに各周波数帯域で十分な数の定在波が発生するよう

に設計された試験室。 
(28) パワースペクトル密度 

単位周波数あたりのエネルギ（応答の 2 乗）を示し、以下の式で表される。 

2),(2)( TfX
T

fGx =  

ここに、 ∫ −=
T tfj dtetxTfX
0

2)(),( π ：信号 )(tx の時間T のフーリエ変換 

(29) ピストンホン 

マイクロホンの動作確認のために使用する機器。 

(30) フーリエ変換 

周波数解析の一つ。 

ある信号の時間領域を周波数領域に変換する。 

(31) フィルエフェクト 

宇宙機がフェアリング内の空間を占有することによって、宇宙機とフェアリング間

の狭い空間における音圧レベル(SPL, Sound Pressure Level)が空のフェアリング内の

音圧レベルより大きくなる現象。局所音圧上昇の一現象。 

(32) フェアリング 

ロケット上部の宇宙機を収納する構造体。 

(33) マイクロホン 

音圧を測定するための機器。 

(34) モード 

ある振動数で振動しているときに現れる、特有のパターン（形）のこと。 

(35) 有限要素法(FEM, Finite Element Method) 

解析手法の一つ。解析対象を内部まで要素分割して解析を行う。 

(36) ランダム振動 

どの瞬間においても、あらかじめ定めた範囲内にて振幅、周波数が予測することが

できない、不規則な振動のこと。 
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1.3.2 略語 

 本ハンドブック内で使用する略語を以下に示す。 

－A－ AT Acceptance Test    受入試験 

－B－ BEM Boundary Element Method   境界要素法 

－D－ dB Decibels     デシベル 

－F－ FEM Finite Element Method   有限要素法 

－J－ JANET JAXA Acoustic Analysis Network System 音響振動解析システム 

－M－ MPE Maximum Predicted Environment  最大予測環境 

－P－ PSD Power Spectrum Density   パワースペクトル密度 

－Q－ QT Qualification Test    認定試験 

－S－ SEA Statistical Energy Analysis   統計的エネルギ解析 

 SPL Sound Pressure Level   音圧レベル 
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1.4 本試験ハンドブックの構成 
一般的な音響試験の作業の流れを以下に示し、図 1-1 に音響試験の流れを示す。 

 

(1) 音響試験設備に供試体である宇宙機を搬入する。 

(2) 音響試験時の供試体各点の応答をモニタするための加速度センサを供試体に貼り付

け、試験準備を行う（歪計測を行うこともある。このときは歪センサを供試体に貼

り付ける）。 

(3) 音響試験設備を用いて供試体に音圧を負荷し、計測系により加速度・歪データを収

集する。 

(4) 収集された加速度データの周波数解析を行い、撤収を行う。 

 

尚、(2)のセンサ類取付作業は、(1)の音響試験設備への搬入に先立って実施する場合も

多い。 

 

 

図 1-1 音響試験の流れ図 

(1) 供試体搬入、試験準備 (2) 加速度センサの接続

(3) 音響試験の実施 (4) 供試体撤収

供試体搬入供試体搬入

撤収作業

加速度センサの
接続

加速度センサ

計測データ収集音圧を負荷

計測データの解析
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本試験ハンドブックは以下のように構成されている。図 1-2 に、音響試験の大まかな流

れと本試験ハンドブックの構成を示す。 

 

2 項 音響試験に関連する事項 

本項では、音響試験の実施に当たり、直接的には関連しないが重要と考えられる事項に

ついて述べる。2.1 項では、宇宙機がロケットにより打ち上げられる際の音響環境について

概要を述べる。2.2 項では、宇宙機とフェアリングや宇宙機構体と太陽電池パドル間のよう

に狭い空間で発生する局所音圧上昇について述べ、局所音圧上昇による音圧レベルの上昇

量が規定された場合の音響試験レベルの緩和方法の一例を示す。2.3 項では、音響加振とベ

ース加振によるランダム振動環境の違いによる振動応答を比較する手法について述べる。

2.4 項では、音響試験の結果、供試体に蓄積される累積疲労損傷の計算方法について述べる。 

 

3 項 音響負荷時の応答の予測法 

宇宙機開発の初期段階では、音響試験の音圧負荷により生じる各部のランダム振動レベ

ルを搭載機器の設計条件として規定する必要がある。その際に有効となる予測手法として、

本項では、外挿手法、統計的エネルギ解析(SEA)、SEA をベースに開発され音響振動解析

システム(JANET)、境界要素法を用いた構造音響連成解析、ジョイントアクセプタンスを

用いた応答解析、及び FEM-SEA 統合法について述べる。 

 

4 項 地上音響試験 

本項では、音響試験を実施する設備について述べる。4.1 項では、拡散音場を実現するた

めの反響室について述べ、原理的に不可避な音圧のばらつきについて述べる。4.2 項では高

音圧を発生させる音源について述べる。4.3 項では、音場の制御に必要な制御系について述

べ、必要な制御マイクロホン本数や適切なマイクロホンの選定について述べる。4.4 項では、

音響負荷により生じる供試体の振動を計測するシステムについて述べ、レンジ設定や加速

度センサの選定など、計測系の設定における注意点について述べる。4.5 項では、供試体の

設置方法と留意事項について述べる。 

 

5 項 計測データの評価 

本項では、音響試験の結果得られた供試体の加速度データの評価について述べる。5.1

項は、計測データの特徴と周波数解析方法について述べる。5.2 項では、音響試験の評価で

一般的に用いられるパワースペクトル密度関数(PSD)について述べ、その統計的な性質と信

頼区間について述べる。5.3 項では、PSD の分解能周波数は、供試体の減衰を考慮して決

定する必要があることを述べる。5.4 項では、PSD が所定の既定値を上回った場合に有効

なランダムレスポンス解析(RRS)とその使用方法を述べる。5.5 項では、RRS の簡易計算法

である Miles 式とその注意点について述べる。5.6 項では、計測データの不確かさの評価に
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ついて述べる。 

 

 

図 1-2 音響試験の大まかな流れと本試験ハンドブックの構成 

 

 

音響加振とベース加振によるランダム振動環境の比較手法 

音響負荷時の応答の予測法 （ 3 項） 

総則、一般事項 （ 1 項） 

反響室（ 4.1 項） 
音源（ 4.2 項） 
音場の制御（ 4.3 項） 
計測系と加速度センサ（ 4.4 項） 

地上音響試験（ 4 項） 

計測データの解析手法 （ 5.1 項） 
パワースペクトル密度関数の信頼区間（ 5.2 項） 
パワースペクトル密度関数の分解能誤差（ 5.3 項） 
ランダム応答スペクトラムによる 
ランダム振動環境条件逸脱時の評価（ 5.4 項） 

Miles の式の使用範囲・評価（ 5.5 項） 
計測データの不確かさ評価（ 5.6 項） 

計測データの評価（ 5 項） 

打上時の音響環境（ 2.1 項） 
フィルエフェクトについて（ 2.2 項） 

（ 2.3 項） 
音響試験時の累積疲労損傷の計算方法（ 2.4 項） 

音響試験に関連する事項 （ 2 項） 
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2. 音響試験に関連する事項 

2.1 打上げ時の音響環境 
射点からのロケット発射時には、エンジン排気流と周辺空気や建物の干渉により生じる

音響が地上で反射され、ロケット機体、及びフェアリング内部に収納されている宇宙機に

とって最も過酷な音響環境となる。また、ロケットが遷音速になると、フェアリング外壁

に発生する非定常な乱流や衝撃波による流体的加振がフェアリング壁のランダム振動を励

起し、内部の宇宙機に音響環境を与える。 

ロケット打上時のフェアリング内部の音響計測データの一例を図 2-1 に示す。音圧の大

きさは時間と共に変化しており、非定常な現象であることが分かる。図 2-1 のようにフェ

アリング内部の最大音響発生時間帯は、発射後数秒（2～4 秒）となるものが多い。これら

の音響負荷は非定常かつ低周波から高周波成分を有するランダムな現象である。宇宙機に

作用するランダム振動は主に音響負荷によることが多い。 

発射後数秒の音響環境発生メカニズムを図 2-2 に示す。音響の発生する主な原因は、燃

焼ガスの圧力変動、エンジン排気流と周辺の静止した空気との混合・摩擦により生成する

流体渦から発生する音響、エンジン排気流と射点建築物（発射棟、煙道、移動発射台周囲

設備及び地形等）の干渉及び反射である[2-1]。 

 

 

図 2-1 ロケット打上げ時のフェアリング内音響計測データの一例 

 

 

打上からの時刻(sec)

打上後数秒

遷音速時

音圧
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図 2-2 打上げ時のロケット音響発生メカニズム説明図 

 

以上のように、打上げ時の音響環境は、負荷やロケット機体の時間変化のため非定常で

あるが、地上で行う音響試験では、定常な音響環境を用いて試験を行う。このため、非定

常なフライト音響データを近似的に定常現象とみなし、各時間帯の音圧レベルを定常解析

方法（定常近似）により求め、それらの音圧スペクトルを包絡することにより、宇宙機に

対する音響試験条件の設定が行われる。音響試験条件の設定方法の一手法について、

Appendix A に示す。 

 

 

2.2 局所音圧上昇とその発生時の宇宙機振動応答 
局所音圧上昇とは、フェアリング内に宇宙機を収納した時の宇宙機構体とフェアリング

壁面間の音圧レベルが宇宙機を収納しない時より大きくなる現象（図2-3参照）や、宇宙機

内部及び宇宙機構体と太陽電池パドル間のような狭い空間での音圧レベルが音響試験時の

反響室内の音圧レベルより大きくなる現象（図2-4参照）のことである。このように、音圧

レベルが大きくなる空間のことを本項では「局所空間」と呼ぶ。宇宙機構体とフェアリン

グ壁面間で生じる音圧上昇については、これまで多くの調査・研究[2-2]がなされており、

NASAでは音響振動試験基準[2-3]にフィルエフェクト(Fill Effect)と称し試験基準が規定され

ている。この基準では、簡易式により予測した音圧レベルの上昇量を加えた音響試験を実

施すべきであると規定されている。 

本項では、局所音圧上昇の発生原因及び局所音圧上昇発生時の宇宙機振動応答への影響

について示すと共に、局所音圧上昇による音圧レベルの上昇量が規定された場合の音響試

験レベルの緩和方法の一例（JAXA提案手法）を示す。局所音圧上昇が発生した場合には、

ロケット

フェアリング

エンジン排気流

流体渦

低周波数音響

高周波数音響

進行波

地面での反射

地面

フェアリング

宇宙機

進行波

音響励起の振動

放射

音響励起の振動

煙道

反射

局所音圧上昇
（フィルエフェクト）
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音圧上昇の発生する周波数範囲において、振動応答のピーク周波数での伝達関数（単位音

圧に対する振動加速度応答）の値が低下することから、発生する音圧上昇量を加えた音響

試験は宇宙機にとって過負荷となる。本項に示す方法により、発生する音圧上昇量を加え

た過剰な音響試験レベルの緩和が可能である。尚、宇宙機内部等の局所音圧上昇について

は、実機の音響試験結果に基づき宇宙機振動応答への影響を判断することが出来る。 

 

 

図 2-3 宇宙機構体とフェアリング壁間に生じる局所音圧上昇 

 

 

図 2-4 宇宙機構体と太陽電池パドル間に生じる局所音圧上昇 

10 100 1000 10000
周波数　[Hz]

　

SPL（反響室平均値）

SPL（構体-パドル間）
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図2-5 実機フェアリングの音響試験結果（PSD： f∆ =1.25Hz） 

 

局所音圧上昇の発生原因は、局所空間に形成されるローカルな音響モードが励起される

ことによる。従って、局所空間の音場は、音響試験で模擬する拡散音場ではなく、音響モ

ードに支配された音場となる。図2-5に示す通り、その音響モードの振幅は、低次のモード

程大きい。 

局所音圧上昇発生時の宇宙機振動応答は、局所空間に形成される音響モードとの連成振

動となる。モード連成による振動応答の変化を図2-6に示す。図2-6に示した振動応答の変化

を要約すると以下の通りである。 

低次音響モード

高次音響モード



JERG-2-130-HB002E 
 

 14 

 
図 2-6 モード連成による振動応答の変化（模式図） 

 

 

(1) 構造モードと音響モードの連成により、構造振動応答のピーク周波数が連成系のモ

ード周波数 cω へシフトする（図 2-6(b)）。局所空間の音響応答も同様に、連成系の

モード周波数 cω においてピークとなる（図 2-6(c)）。ピーク周波数のシフトの程度

（周波数変化率 pc ωω / 、 cω :連成系のモード周波数、 pω :構造モード周波数）は、

音響と構造のモード形状により決まる連成係数 npC 、音響と構造のモード周波数の近

接度 pn ωωα /(= 、 :nω 音響モード周波数、 :pω 構造モード周波数 ) 、構造の面密

度 m̂ 、局所空間の等価隙間 SVh /(ˆ = 、 :V 局所空間の体積、 :S 構造の面積 ) によ

り決まる。連成の度合いを表す連成係数 npC が大きく、音響と構造のモード周波数が

音
圧
レ
ベ
ル

周波数 ［Hz］

音圧上昇量

伝達関数の低下量

① 構造モード周波数に

おける伝達関数

② 連成系のモード周波数

における伝達関数

：連成系のモード周波数

：構造モード周波数

局所音圧上昇時の振動応答

（音響モードとの連成振動応答）

音圧上昇を含まない

音響試験時の振動応答

加
速
度
応

答

局所音圧上昇時の音響応答

（振動モードとの連成音響応答）
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近接している程、ピーク周波数の変化率は大きい。ピーク周波数の変化率が最大と

なる場合（ 1,25.0 == αnpC ）の pc ωω / は、図 2-7 に示す通りである。その他の場

合（ 1,25.0 ≠≠ αnpC ）は、Appendix B の式(B-10)により求めることができる。 

(2) 連成前後で構造の伝達関数（単位音圧に対する振動加速度応答）は不変であるが、

振動応答のピーク周波数のシフトにより、連成後の振動応答のピーク周波数（連成

系のモード周波数 cω ）における伝達関数の値Hc （図 2-6(a)②）は、連成前の振動

応答のピーク周波数（構造のモード周波数 pω ）における伝達関数の値Hmax （図

2-6(a)①）より低下する。図 2-8 に、周波数の変化率に対する伝達関数の低下量 Hv∆

を示す。構造のQ値が高く、周波数の変化率が大きい程、伝達関数の低下量は大き

い。例えば、構造モードの周波数が 100[Hz]、Q値が 20、面密度が 10[kg/m2]の構体

パネルが、隙間 0.1[m]の局所空間に隣接している場合、音響モードとの連成が最も

強い 1,25.0 == αnpC の時の伝達関数の低下量は、図 2-7 より周波数の変化率を読み

取り(0.67、1.5)、図 2-8 より周波数の変化率に対応する伝達関数の低下量を読み取る

ことにより求められる（低下量の低い方は約 21[dB]：周波数の変化率 1.5）。図 2-8

に示した条件以外の伝達関数の低下量は、Appendix B の式(B-20)，(B-22)により求め

ることができる。 

(3) 局所音圧上昇発生時の振動応答のピーク値は、伝達関数の低下量 Hv∆ と音圧レベル

の上昇量 SPL∆ の差に依存する（図 2-6(b)中の AL∆ ）。伝達関数の低下量 Hv∆ が音

圧レベルの上昇量 SPL∆ より小さい場合にのみ、振動応答のピーク値は、局所音圧

上昇を含まない音響試験時と比べて上昇する。従って、局所音圧上昇発生時の振動

応答のピーク値は、音圧レベルの上昇量 SPL∆ に比例して上昇することはない。そ

のため、音圧レベルの上昇量 SPL∆ を加えた音圧レベルで音響試験を実施すること

は、宇宙機にとって過負荷となる。 

 

尚、上記(3)で述べたピーク値の変化量 AL∆ は、拡散音場及び局所空間の音場の構造と

の連成度合（音場と構造の連成係数）、即ち加振効率（単位音圧加振による振動応答レベル）

が等しいと仮定した場合の結果である。実際には、音響モードに支配される局所空間の音

場と拡散音場の加振効率は異なるが（詳細は Appendix K を参照のこと）、この仮定は、フ

ェアリング内の音場が拡散音場であるとし、音響環境条件を音圧レベルのみで規定すると

いう音響試験の前提と同じである。 
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図 2-7 モード連成によるピーク周波数の変化率の最大値（ 1,25.0 == αnpC ） 

 
図 2-8 ピーク周波数のシフトによる伝達関数の低下量 
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局所音圧上昇により、宇宙機振動応答のピーク周波数はシフトし、ピーク値は変化する

ため、ランダム振動環境条件を逸脱する可能性がある。しかし、ランダム振動環境条件は、

通常、各周波数を包絡するよう設定するため、ピーク周波数のシフトについては問題にな

らないと考えられる。ピーク値の変化については、上昇する場合にのみ検討を要する。発

生する音圧上昇量を加えた音響試験レベルが、設計上厳し過ぎる場合においては、図 2-9

に示す手順により、音響試験レベルを緩和することができる。この緩和方法の考え方を以

下に示す。 

 
• 構造モードの正確な周波数を事前に推定することが困難であるため、規定された音圧

上昇の周波数範囲内に構造モードが存在し、かつ音響モードの周波数と一致すること

を仮定している。この仮定により、構造の振動応答に対して最も厳しい評価となる。 

• 音響試験レベルの緩和量は、伝達関数の低下量 Hv∆ である。 Hv∆ は、連成係数 npC が

大きい程、大きく、また、加振効率を示す連成係数 npC が大きい程、振動応答も大き

い。この連成係数 npC と振動応答及び Hv∆ の関係を図 2-10 に示す。そこで、音圧上昇

量を加えた音響試験レベルで機器のランダム振動環境条件を上回る可能性のある連成

係数の最小値 lownpC _ から、 Hv∆ （最小の緩和量）を求め、音響試験レベルの上限値

を求める。この連成係数の最小値 lownpC _ とは、ランダム振動環境条件を上回る連成条

件であり、設計上の観点から考慮すべき連成係数の最小値である。従って、求められ

る音響試験レベルは、設計上考慮しなければならない音響試験レベルの上限値である。 

 

尚、Appendix B に基づいた構造と音響の詳細な連成解析、または、開発実績に基づいた

技術判断より、振動応答のピーク値の上昇がないことを示せる場合においては、音響試験

レベルに発生する音圧上昇量を加える必要はない。 

本項に示した音響と構造のモード連成解析についての理論的説明及び実験検証結果につ

いては Appendix B を参照のこと。 
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図 2-9 音響試験レベルの緩和手順（JAXA 提案手法） 
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図 2-10 連成係数 npC と振動応答及び伝達関数の低下量 Hv∆ の関係 

 

 

2.3 音響加振とベース加振によるランダム振動環境の選択とその比較手法 
 ロケットで打上げられる宇宙機が曝される高周波ランダム振動は、宇宙機分離面からの

構造振動伝搬よりもフェアリング内部音響による直接的な音響負荷が支配的な加振源であ

ると考えられている[2-4, 2-5]。従って、宇宙機システムあるいは大型サブシステムについ

ては、音響負荷時に発生するランダム振動環境が設計条件となり、設計検証のために音響

試験が要求されている。一方、コンポーネントについては音響加振とベース加振によるラ

ンダム振動環境による供試体の振動応答の違いを判断して、個別に選択し規定することが

要求されており、2.3.1 項に試験方法選択時に考慮すべき事項を、2.3.2 項に振動応答の違い

を比較する手法の代表例を示す。 
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を以下に示す。構造表面積や振動伝播経路等の構造様式を考慮し、音響加振とベース加

振によるランダム振動環境の過酷さとそれを受ける供試体の応答感度を比較してより厳

しい環境条件を判断することに加え、供試体の重要度や試験手法の実現可能性を総合的

に判断して試験方法を選択する。 
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① 環境の過酷さ（Severity） 

音響加振とベース加振によるランダム振動環境の負荷レベルの大きさ（上位システム

から要求される音響試験条件とランダム振動試験条件の負荷レベル）。一般にランダム

振動試験は 2000Hz まで、音響試験は 8000Hz（1/1 オクターブバンドの中心周波数）

まで試験条件が規定されているため、このような試験周波数範囲の違いについても考

慮する必要がある。 

参考として、図 2-11 にシステム音響試験でのコンポーネント取付点の加速度応答の一

例を示す。ランダム振動試験の上限周波数である 2000Hz 以上の帯域も音響試験で励

起されていることが分かる。また、音響加振における帯域ごとの相対的な負荷の過酷

さについて、参考として H-IIA ロケット（202 型）の音響試験条件とその音響負荷を

受ける 1 自由度系モデルから計算される歪応答スペクトラムを図 2-12 に示す（音響試

験条件から 1 自由度系モデルが受ける速度応答スペクトラムを計算する方法について

は Appendix E を参照。ここでは Appendix D の式(D-4)より速度と歪が比例関係にある

と仮定し、Q=10 として帯域ごとの歪応答の相対評価を示している）。図 2-12(b)に示す

歪応答スペクトラムは高周波数帯域に向けて約-12dB/oct.で減衰しており、低周波数帯

域と比べると高周波数帯域の負荷の過酷さは相対的に小さいことが分かる。 

 

② 供試体の応答感度（Sensitivity） 

音響加振ないしはベース加振によるランダム振動環境を受けることによる供試体の振

動応答の感度。一般に、大型アンテナや太陽電池パドル等、比較的軽量かつ大表面積

を有するような供試体についてはベース加振よりも音響加振に対して敏感な応答を示

す。 

 

③ 供試体の重要度（Impact） 

コンポーネントやサブシステムの潜在不具合をシステムに持ち越すリスク（システム

組み込み後に不具合に伴う修理や再試験等が生じた場合に掛かるコストやスケジュー

ルインパクト）。 

 

④ 試験手法の実現可能性（Feasibility） 

コンポーネントやサブシステムでシステム組み込み後のコンフィギュレーションを模

擬し試験を実施することの現実性、技術成熟度。 

 



JERG-2-130-HB002E 
 

 21 

 

図 2-11 システム音響試験でのコンポーネント取付点加速度応答例 
 

  
(a) 音響試験条件 (b) 歪応答スペクトラム（Q=10） 

図 2-12 H-IIA ロケット（202 型）の音響試験条件と 

その音響負荷を受ける 1 自由度系モデルの歪応答スペクトラム 
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較手段もあるが、本ハンドブックでは簡易手法の紹介に留める。なお、詳細解析は簡易手

法と比較して、応答計算に多くの時間が必要であるが、解析精度は高い。 
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(1) 外挿手法 

 検証対象と類似した構造の過去データが存在する場合に、過去の実績を基に、設計

条件を設定する（経験則とも呼ぶ）。しかし、本手法は類似構造に対する大量のデー

タが必要であり、新規構造に対しては適用が困難である。 

 

(2) 面密度を用いる方法 

検証対象の周波数範囲において供試体を 1 自由度振動系と仮定し、音響加振を受け

る構造表面の面密度が小さい構造ほど音響負荷の影響を受けやすいとする簡易計算

手法である。本手法は、構造数学モデルを必要とせず、音響加振およびベース加振と

もにランダム振動応答が最大となるような仮定に基づく簡易手法である。この解析手

法は非常に簡易であるが、個別の構造モードに関する解析をしないため粗い評価とな

る。詳細を Appendix C.1 に示す。 

 

(3) ジョイントアクセプタンスと有効質量を用いた応答比較法 

ジョイントアクセプタンス（3.4 項）を用いた拡散音場負荷時のランダム振動応答、

および有効質量を用いたベース加振によるランダム振動応答の解析結果を比較する手

法である。本手法では構造数学モデルのモード形状と音響およびランダム振動環境

条件のみを用いて応答解析が可能である。詳細を Appendix C.2 に示す。 

 

表 2-1 音響加振とベース加振によるランダム振動環境の比較手法の特徴 

比較手法 

手法(1) 手法(2) 手法(3) 

外挿手法 面密度を 
用いる手法 

ジョイントアクセ

プタンスと有効質量

を用いた応答比較法 
新規構造(※1) 
への適用性 × ○ ○ 

モデル化 不要 不要 FEM 

備考 

実績の整理にあた

り大量のデータが

必要 

解析手法としては

非常に簡易である

が、粗い評価方法で

ある 

構造数学モデルの

モード形状と音響お

よびランダム振動環

境条件のみを用いる 
○：適用可、×：適用不可 

※1：新規構造とは、過去の宇宙機構造と比較して根本的に異なる構造を有し、開発実績のない構造を意

味する。 
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2.4 音響試験時の累積疲労損傷 
宇宙機の故障は、故障モードを用いて定義する。故障モードとは、宇宙機ハードウェア

の設計機能の発揮が妨げられることや破壊及び不具合が発生することである。通常、故障

モードはハードフェールモードとソフトフェールモードで区別する。ハードフェールモー

ドとは、ハードウェアが完全に機能しなくなり、音響試験後でも、これらの機能が回復し

ないことである。例えば、構造に顕著な亀裂、ボルト緩みが生じ、電子部品が完全に破壊

されることなどを指す。ソフトフェールモードとは、音響試験時には設計機能の発揮が出

来ないが、試験後の音響負荷がない状態では機能が復帰し、構造や電気機器に損傷がない

ことである。この故障は、機構部分（ジャイロ等）や電気・電子系に多い。 

故障のメカニズムは、負荷の大きさ（振幅）によるものが大半だが、負荷の振幅及び時

間両方による疲労故障も多い。そのため、音響試験では、負荷の大きさ及び負荷時間両方

を定義しなければならない。さらに、宇宙機の地上試験及びフライトによる疲労故障を防

ぐために、地上での試験回数・試験時間・試験レベルに留意し、試験を計画する必要があ

る。累積疲労損傷の考え方に基づく試験条件の設定手法を Appendix A に、累積疲労の評価

方法を Appendix D に、累積疲労損傷率に関する解説を Appendix E に示す。 
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3. 音響負荷時の応答の予測法 

宇宙機は、規定された打上げ時の音響環境条件に耐えうるように、設計を行う必要が

ある。宇宙機構造は、多数の機器から構成されている。宇宙機の構成品のうち、大型ア

ンテナ、太陽電池パドル、合成開口レーダーといった大型で面積の大きい構造物は、音

響加振を受けやすいため低周波数領域で大きな応力が発生し、構造物の強度が問題とな

る。これらの構造物では、有限要素法を用いて音響負荷時における低周波数領域の応力

解析が行われる。宇宙機構体パネル上の小型で面積の小さい搭載機器は、直接受ける音

響負荷により発生する応力（強度）が問題となることはない。しかし、構体パネルが音

響加振されることにより発生するランダム振動が搭載機器へ負荷されるため注意が必要

である。そのため、各搭載機器には音響負荷時に発生するランダム振動環境が設計条件

となり、20～2000Hz の周波数領域における PSD（パワースペクトル密度関数）として規

定される。搭載機器の設計条件としてランダム振動環境を規定するためには、搭載機器

の取付点におけるランダム振動応答を予測する必要がある。本項では、音響負荷時にお

ける搭載機器のランダム振動環境の予測法について述べる。 

搭載機器のランダム振動環境の予測法として、外挿手法[3-1]、統計的エネルギ解析

（SEA, Statistical Energy Analysis）[3-2]、境界要素法（BEM、Boundary Element Method）

を用いた構造音響連成解析[3-3]、ジョイントアクセプタンスを用いた応答解析[3-4]、及び

FEM-SEA 統合法[3-5]等がある。外挿手法は、類似構造の過去データが利用可能な際に精

度が高く、複雑なモデル化作業が不要な手法である。SEA は、モデル化作業が必要であ

るが、全く新しい構造にも適用可能な汎用的な手法であり、モード密度が高い高周波数

領域において有効な手法である。一方、モード密度の低い低周波数領域においては、境

界要素法を用いた構造音響連成解析がある。本手法では、音場の解析に境界要素法を、

構造の解析に有限要素法を用いて、多くの連立方程式を解くため計算時間を要するが、

解析精度は高い。また、同じ低周波数領域において、有限要素法を用いて作成した構造数

学モデルの精度が確保されている範囲では、ジョイントアクセプタンスを用いた音響解析

が適用できる。本手法では、音場のモデル化を必要としないため、連立方程式を解く必

要が無く、構造数学モデルのモード形状と入力音圧のみを用いて応答解析が可能である。

また、FEM-SEA 統合法は、単独での FEM 又は SEA 適用範囲外の中周波数領域において

精度の高い解析手法である。 

本項では、音響に関する様々な予測法のうち、宇宙機に簡易適用可能な手法の代表例と

して表 3-1 に示す、外挿手法（3.1 項）、SEA（3.2 項）、SEA をベースに開発した設計解析

ツールである音響振動解析システム(JANET，JAXA Acoustic Analysis Network System) 

（3.3 項）、境界要素法を用いた構造音響連成解析（3.4 項）、ジョイントアクセプタンス

を用いた応答解析（3.5 項）、及び FEM-SEA 統合法（3.6 項）について紹介する。 
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表 3-1 音響負荷時の応答の予測法の特徴 

予測法 

3.1 項 3.2 項、3.3 項 3.4 項 3.5 項 3.6 項 
Appendix F Appendix G, H Appendix B Appendix J Appendix K 

外挿手法 統計的エネルギ

解析(SEA) 

境界要素法を 
用いた構造音響

連成解析 

ジョイントアク

セプタンスを用い

た応答解析 

FEM-SEA 統合

法 

新規構造 
への適用

性 
(※1) 

× ○ ○ ○ ○ 

適用周波

数 

制約なし 高周波数域 低周波数域 低周波数域 中周波数域 
類似構造に対

して有効 
モード密度が高

い（>3）高周波数

領域において有効 

低周波数で有効 低周波数で有効 単独 FEM 又は

SEA 適用外の中周

波数で有効 
解析ベー

ス 
過去データ SEA FEM、BEM FEM FEM 

音場モデ

ル 
不要 SEA BEM 不要 SEA 

応答結果 - 
周波数平均及び

空間平均された応

答 

物理座標点毎の

狭帯域応答 
物理座標点毎の

狭帯域応答 
物理座標点毎の

狭帯域応答 

備考 

予測の基本と

なる過去データ

が予測精度を決

定する 

低周波域では過

大予測となる傾向

がある 
物理座標毎の応

答や個別モードの

予測が不可能 

多くの連立方程

式を解くため計算

時間を要するが、

解析精度は高い 

音場のモデル化

を必要としないた

め、連立方程式を

解く必要が無く、

構造数学モデルの

モード形状と入力

音圧のみを用いて

応答解析が可能 

単独での FEM又

は SEA適用範囲外

の中周波数領域に

おいて精度の高い

解析手法 

○：適用可、×：適用不可 

※1：新規構造とは、過去の衛星の構造と比較して根本的に異なる構造を有し、開発実績の

ない新規構造を意味する。 
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3.1 外挿手法 
 

外挿手法は、解析対象と類似した構造の過去データが存在する場合に、外挿により予

測する手法である。即ち、図 3-1 に示すように、過去データ )(0 fR に基づき新たな解析

対象の応答 )( fRn を外挿により予測する。 
 

 
 

図 3-1 予測モデル 
 

外挿の方法については、構造の面密度により予測する方法[3-1]や物理量のスケーリング

に基づいた方法がある。スケーリングに基づいた方法については Appendix F に示す。 

 

 

3.2 統計的エネルギ解析(SEA) 
高周波領域での構造のモード形状や固有振動数は、わずかな構造パラメータの変化で

変動しやすく統計的にランダムであると考えられる。従って、低周波領域で良く用いら

れる有限要素法 (FEM, Finite Element Method)や境界要素法 (BEM, Boundary Element 

Method)を高周波領域での予測に用いることは一般的に困難である場合が多い。一方、

SEA[3-2]は高周波領域に適した手法であり、解析周波数帯域毎（1/1 や 1/3 オクターブバ

ンド等）における周波数平均及びサブシステムの空間平均（又は、構造個体間のアンサ

ンブル平均）された応答を解析することが出来る。 

SEA では、解析対象の構造物（又は音響空間）を複数のサブシステムに分割し、出力

されるエネルギは、サブシステム内で空間及び周波数平均された値である。SEA を用い

る上での制約条件を以下に示す。 

 

（SEA の制約条件） 

• 解析周波数帯域内に十分な数（一般的に 3 個以上）のモード数が必要である。 

• 解析されるエネルギは、解析周波数帯域内のモードに等分配され、支配的なモード

は存在しない。 

• 解析結果は、各サブシステムの空間及び周波数平均された値である。 

 

このように、SEA では、各サブシステムの解析周波数帯域におけるエネルギの平均値

（統計値）を取り扱うため、解析周波数帯域内に十分な数（一般的に 3 個以上）のモー

ド数が必要である。また、SEA による解析結果は、エネルギの平均値であるため、空間

)(0 fR
過去データ

)( fRn

解析対象
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内（サブシステム内）の特定の位置における応答や支配的な単一のモードによる応答の

解析が出来ない。 

図 3-2 に 2 要素の場合のパワーフロー図を示す。 11η , 22η は各サブシステムの損失係

数（DLF, Damping Loss Factor）、 12η , 21η は結合損失係数（CLF, Coupling Loss Factor）で

ある。SEA についての詳細な基礎理論については、Appendix G を参照のこと。 
 

 

 
図 3-2 2 つのサブシステム間のパワーフロー 

 

宇宙機構造は複数のハニカムサンドイッチパネルや円筒を結合した複雑な構造であり、

全構造をモデル化するためには多大な労力を必要とする。コンポーネントが多く搭載さ

れる外面パネルのランダム振動を SEA により予測する場合は、パネル 1 枚と音場をそれ

ぞれ 1 要素とした 2 つのサブシステムによるモデルの簡易化が有効である。図 3-3 に、

パネル 1 枚での音響試験結果と、宇宙機構体にそのパネルを取り付けた時の音響試験結

果の比較を示す。宇宙機の全機グローバルモードが支配的な低周波数領域を除けば、両

者の応答は良く一致し、パネル 1 枚のみのモデル化が可能なことが分かる（図 3-3 に示

す例では、100Hz 以上）。 

このモデルの簡易化が有効である場合、外面パネルに搭載される機器の応答を効率的

に予測することが出来る。この予測方法については、Appendix G を参照のこと。 

 

Subsystem 1 Subsystem 2

Power
121ηω E

212ηω E

Energy Energy

1E 2E

Power
1Π 2Π

111Eωη 222Eωη
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図 3-3 パネル単体時と宇宙機構体取付時の応答比較（中型衛星のパネル） 

 

3.3 音響振動解析システム(JANET) 
音響振動解析システム（JANET，JAXA Acoustic Analysis Network System）は、3.2 項及

び Appendix G に示す統計的エネルギ解析(SEA)をベースとして開発された設計支援シス

テムであり、宇宙機のシステム設計者と構体設計者を主たる対象者として開発されたシ

ステムである。図 3-4 に、JANET のアウトプットの概略図を示す。JANET では、機器の

搭載された宇宙機パネルのランダム振動応答（空間及び周波数平均）の予測が可能であ

ると共に、設計（搭載機器のランダム振動環境条件の設定）で必要となる安全側の上限

値（P95/50, P99/90）を予測することが可能である。P95/50、P99/90 については、Appendix 

A を参照のこと。 

JANET を利用することにより、設計の初期段階（概念設計または基本設計）において、

精度良くランダム振動環境条件を設定することができ、設計のリスク（再設計・再試験）

を低減させることが可能となる。JANET の特徴及び使用上の制約事項を以下に述べる。 

 

（JANET の特徴） 

• インターネットを介して利用可能である。 

• 予測式は SEA をベースとし、SEA パラメータ（損失係数等）として衛星構体に一般

的に用いられている平板ハニカムパネルの実験値を組み込んである。 

• 膨大なデータベース（宇宙機実機の音響試験データ）により統計的に算出した係数

を用いた予測法（経験則）が組み込まれてあり、少ない設計情報で予測することが

可能である。 

• ランダム振動応答（狭帯域 PSD：周波数分解能 3.9[Hz]または 7.8[Hz]）を包絡する為
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の包絡マージン値が組み込まれてあり、パネルの振動応答の空間・周波数平均を予

測することが可能であると共に、搭載機器のランダム振動環境条件となる安全側の

上限値（P95/50、P99/90）を予測することが可能である。 

 

 
図 3.4 JANET のアウトプット概略図 

 

（使用上の制約事項） 

• 平板ハニカムパネルにのみ適用できる。アンテナ等、曲面をもつ構造物については、

SEA パラメータを現時点の JANET に組み込んでいないため、適用できない。 

• 供試体内部に設置されているパネルの予測を実施する場合は、供試体内部の音圧レ

ベルが必要となる。供試体内部の音圧情報がなく、外部音圧を基に予測解析を行う

場合は、予測値は大きくなり安全側となる。 

• パネルの縦横比（アスペクト比）が大きいものは、パネルとして取り扱うことがで

きなくなる為、予測精度が悪くなる。JANET では、パネルの縦横比が 3 以下である

ことを使用上の制限としている。 

• JANET の予測式は SEA をベースとしている為、モード密度が小さい周波数領域では、

適用が困難となる。JANET では、パネルの第 2 次固有振動数を適用下限周波数とし

ている。 

• JANET による安全側の上限値（包絡値）（P95/50、P99/90）の予測結果は、SEA によ

り得られる空間・周波数平均と包絡マージン値との和であるため、一部の機器につ

いては過大な予測結果を与える場合がある。また、図 3.4(b)に示すように、機器配置

に偏りがある等、理論上の仮定に沿わない場合においては、実測値が予測値を上回

る（参考として、図 3.5 に図 3.4(b)の機器配置図を示す）。従って、実際の適用の可

否については、技術判断を要する。 

 

JANET の詳細については、Appendix G 及び Appendix H を参照のこと。 
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(a)実測値を全て包絡するケース (b)実測値が予測結果を一部逸脱するケース

機器配置等によっては、

一部逸脱する場合もある。
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図 3.5 実測値が予測結果を逸脱した機器配置（機器質量分布）の例 

 
 
3.4 境界要素法を用いた構造音響連成解析 

低周波数領域の応答解析では、音響空間を境界要素法（BEM）にてモデル化、構造を

有限要素法（FEM）によりモデル化し、これら FEM と BEM の結合解析により構造音響

の連成解析を行う手法がある。本手法では、まず構造数学モデルを作成し、動特性を求め

るための固有値解析を実施した後、音響試験条件を入力し応答計算を行う。境界要素法

は、構造音響の連成を考慮するため、多くの連立方程式を解く必要があり応答解析に時間

を要するが解析精度は高い。本手法の適用例を Appendix B に示す。 

 

3.5 ジョイントアクセプタンスを用いた応答解析 
本手法は、低周波数領域を対象とし、境界要素法における応答計算をジョイントアク

セプタンス(Joint Acceptance)を用いた手法で代替し、構造音響の連成は考慮せずに解析を

行う手法である。ここで定義するジョイントアクセプタンスは、音圧に対する構造物の

応答のしやすさを各振動モードに対して表す指標であり、構造数学モデルから求められ

るモード形状を含む数値積分により表される。本手法では構造数学モデルのモード形状

と入力音圧のみを用いて応答解析が可能である。詳細については Appendix J を参照のこ

と。本手法は有限要素法を用いた応答予測手法の一つであり、古典的ノーマルモード解

析手法（Classical Normal Mode Analysis Procedures）として紹介されている手法[3-6]と同

様の考え方を用いている。 

 

3.6 FEM-SEA 統合法 
宇宙機コンポーネントの 1 次固有振動数が存在することが多い 300Hz 前後の周波数は中周

波数領域と呼ばれる。この周波数領域では、解析周波数バンド内のモード密度が低く、単

独での SEA は適用範囲外である。また、構造数学モデルについても不確定性が生じる周波

数領域でもあり、FEM をベースとするジョイントアクセプタンスの適用も推奨されない。

そこで、中周波数域の音響振動応答を解析するための手法として、FEM-SEA 統合法があ

る。この手法は、構造等の決定論的サブシステム（FEM）と音響空間等の統計的サブシス
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実測値が予測結果
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テム（SEA）の統合理論をベースとしており、欧米の航空宇宙業界でよく使用されている

手法である。決定論的サブシステムとは、挙動に不確定性が無く FEM や BEM 等の決定論

的手法で記述出来るサブシステムであり、統計的サブシステムとは、諸元や挙動に不確定

性があり SEA 等の統計的手法で記述出来るサブシステムをさす。図 3-6 に解析対象モデル

の例を示す。解析では、固有値の出現がランダム行列のガウス直交アンサンブル(GOE, 

Gaussian Orthogonal Ensemble)に従う性質を利用し、構造からの放射と音響空間からの負荷

が等しいとする相反性を用いて数式を簡易化し、統計的サブシステムがランダムに変化す

るときの決定論サブシステムの物理座標毎の応答を求める手法である。詳細については、

Appendix K を参照のこと。 

 

図 3-6 FEM-SEA 統合法適用時の解析対象システム 
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4. 音響試験 

2 項で述べたように、宇宙機は打上げ時に過酷な音響環境に晒される。その音響環境に

宇宙機が耐えうることを検証するために、地上において音響試験が行われる。音響試験

では、ロケットで規定される試験レベルと試験時間で拡散音場において試験を行うこと

が要求されている。打上げ時のフェアリング内部は、完全な拡散音場ではないことが知

られているが、音響試験で拡散音場を用いるのは、拡散音場は、宇宙機供試体の高次振

動モードを励起することが出来、また、供試体の反響室での設置位置条件を守れば非常

に安定した試験を実現出来るロバストな試験法であるからである。 

本項では、地上で要求される音響環境試験条件を実現するための試験装置と、試験実

施上の注意すべき事項等について述べる。 

音響試験を行うために設備に求められる特性を以下に示す。 

 

(1) 音圧レベルの空間分布が均一な拡散音場であること。 

(2) ロケットで規定されるフェアリング内部音響の周波数スペクトラムと音圧レベル

を実現出来ること。 

(3) 供試体に過負荷を与えないよう、音場を制御できること。 

(4) 供試体の応答（加速度、歪み）を計測する装置を有すること。 

 

以下に、これらの特性を音響試験設備として実現するための方法について述べる。尚、

音響試験設備の一例として、JAXA 筑波宇宙センター1600m3 音響試験設備の概要を

Appendix J に示す。 

 

 

4.1 反響室 
地上での音響試験では、拡散音場が多く用いられる。拡散音場を作り出す方法として、

反響室を使用する方法が一般的である。反響室内の音波には、音源からの直接音と、壁

によって反射し形成される固有音響モードがある。多くの固有音響モードを励起し、拡

散音場を得る方法が反響室による音響試験である。宇宙開発初期の頃の反響室は、室内

に特異なモードが発生しないように不等辺五角形のものが使用されていた。この形状の

反響室で大型の供試体に対応するには、建築コストが高くなるため、固有音響モードを

利用して効率よく高音圧を形成させる直方体形状の反響室が開発された。現在では、ほ

とんどの宇宙機関でこの方式の反響室が用いられている。 

例えば、Appendix J で示す音響試験設備の反響室は、良好な拡散音場環境を得るため

に 1/1 オクターブバンド内に 22 個以上（31.5Hz 1/1 オクターブバンド、15℃）の音響モー

ドが存在するように設計した直方体形状の反響室が用いられている。 
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尚、良好な拡散音場環境で試験を実施するため、供試体の容積の 10 倍以上の容積を持

つ反響室で音響試験を実施することが望ましい[4-1]。 

 

4.1.1 低周波領域における音響試験設備の音圧の分散 

反響室のような密閉空間内では、波長が長い低周波数領域ほど空間内の音圧分布の分

散（ばらつき）が大きくなる。ここでは、その分散について定量的に説明する。 

音圧の分散は、反響室内での固有音響モードの形状（モードの腹や節）及び固有音響

モードの周波数の出現に伴う周波数変動（周波数方向のモードの有無）により生じる。

反響室内にバンドノイズを持つ点音源があるとき、反響室内の時間二乗平均音圧の正規

分散（分散を平均値の二乗で除した値）は、次式で書ける[4-2]。 
 

 




>∆
<∆

=
)1(,
)1(,4.1122

22 M
Mn

mpp πωη
σ  (4-1) 

 

ここに、 22 ,2
pp mσ はそれぞれ、時間二乗平均音圧の分散と平均であり、n は反響室の

モード密度、ηは反響室の損失係数、∆は周波数バンド幅、M はモーダルオーバーラッ

プファクターで、 2/nM ηωπ= である。反響室の三辺を zyx LLL ,, とすれば、n は次式で

計算出来る。 
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ここで、 PAV ,, は反響室の体積、表面積、周囲長さであり、それぞれ zyx LLLV = 、

)(2 xzzyyx LLLLLLA ++= 、 )(4 zyx LLLP ++= である。また、 0c は音速である。 

図 4-1 に筑波宇宙センターの 1600m3 音響試験設備の正規分散の計算結果を示す。40Hz

バンド以下の周波数バンドでは正規分散が 1 以上、即ち二乗音圧の標準偏差が平均値より

大きいことを示している。さらに図 4-2 に音響試験の 6 つの制御マイクロホンの音圧レベ

ル(dB)の標準偏差（実験値）と式(4-1)から求まる音圧レベル(dB)の標準偏差（理論値）を

比較した結果を示す。両者は低周波数で増加する傾向が良く一致しており、100Hz 以下で

は標準偏差が 1dB 以上となることが分かる。 

以上のように、低周波領域では、高周波数領域に比べて、音圧の分散が大きい。 



JERG-2-130-HB002E 
 

 34 

 
図 4-1 1600m3 音響試験設備の二乗音圧の正規分散 

 

 
図 4-2 1600m3 音響試験設備の音圧レベルの標準偏差(dB) 

 

 

4.2 音源 
宇宙機の音響試験に際しては、一般的にオーバーオールで 120～150dB 程度の音圧レベ

ルが必要となる。このような大きな音圧レベルを得るために、以下のような機器を音源

として使用することが多い。 

 

(1) 電気－音響変換器(EPT, Electro Pneumatic Transducer) 

開口面積が変化するスリットに高圧の気体を通し、疎密波を作ることで、音響を発
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生させるもので、高い音圧レベルで正弦波及びランダム波等、任意の波形を得るこ

とができる。 

(2) ジェット流(Jet Flow) 

ノズルを通して圧縮気体を放出する際に発生する流体騒音を利用する方法で、気体

のエネルギから音響エネルギへの変換効率は良くないが、高周波領域にピークを持

つランダムノイズが得られる。スペクトラムの細かな制御は難しい。 

(3) スピーカ(Electrodynamic Loudspeaker) 

スピーカから発生させる音圧レベルを直接使用するもので、スペクトラムの制御性

は良いが、低周波数、高音圧レベルの音響を得ることは難しい。 

 

宇宙機の音響試験設備の多くは、反響室と EPT を組み合わせた設備である。数 kHz 以

上の高周波数領域においてスペクトラムの制御が必要な場合、ジェット流やスピーカを

追加する場合もある。また EPT から発せられた音響を効率よく反響室内へ導くため、ホ

ーンが用いられることが多い。 

反響室と EPT を組み合わせた音響試験設備は、反響室や機器の駆動のための周辺機器

を含めると設備規模が大きくなる。近年、中・小型宇宙機やコンポーネントレベルの簡

便な音響試験手法として、大型スピーカを供試体に向かって放射状に複数個設置し、擬

似的な拡散音場環境を得る簡易的な手法が検討されている[4-3]。この方法の場合、音響

によって加振される構造の振動応答は、音圧レベルのみではなく、供試体への音の入射

角度も重要な要素となってくる。従って、スピーカによる簡易試験を実施する場合は、

試験の目的に応じてスピーカの角度などの試験コンフィギュレーションを調整すること

が重要である。パネル構造を例にした、振動応答と簡易音響試験（スピーカ加音）の関

係についての詳細な理論検討及び拡散音場（反響室）と簡易音響試験の実験結果を

Appendix K に示す。 

 

 

4.3 音場の制御 
拡散音場の制御にあたり、注意すべき点を下記に示す。 

 

(1) 音圧レベルの制御は、最低 3 個のマイクロホンを使用する必要がある[4-1, 4-4]。制

御用マイクロホンの設置個数に関する検討結果を Appendix L に示す。 

(2) 反響室壁面・床面や供試体の近傍では、音の反射により局所的に音圧が上昇するの

で、制御用マイクロホンは、反響室壁面・床面や供試体から、試験条件における最

低周波数の 1/4 波長以上離す必要がある。同様に、供試体も反響室壁面・床面から、

試験条件における最低周波数の 4/1 波長以上離す必要がある。但し、特に低周波を

対象とした試験等、これらの条件を満足させることができない場合は、制御用マイ
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クロホンを各表面からの反射波の影響が出来る限り少なくなるような位置に設置

する必要がある。供試体の設置状況の一例を図 4-3, 4-4 に示す。壁面や供試体近傍

での音圧上昇に関する詳細な検討結果を Appendix M に示す。 

(3) 音圧の制御には、周波数特性及び振幅特性について校正がなされている音圧計測シ

ステムを使用する必要がある。また、制御マイクロホンの事前点検として、音響試

験実施前にピストンホン等の基準音圧発生器を用いて音圧計測システムの動作確

認を行うことが望ましい。 

(4) 低及び高周波数帯では音圧の制御が困難な場合が多い。そのため試験公差は、該当

する周波数帯では緩和されるのが一般的である。詳細については Appendix R を参照

のこと。 

 

 
図 4-3 反響室床面に供試体を固定した試験 

 

 
図 4-4 反響室内に供試体を吊して試験を行った例 

床面からのかさ上げを行うこと

供試体 ～ マイクロホン ～ 壁面の

距離に注意すること

供試体の振れ止め
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4.3.1 制御用マイクロホンの選定 

音響試験で使用するマイクロホンは、オーバーオールで 140dB 前後の高音圧で 8kHz

バンド（ 1/1 オクターブバンド）に及ぶ高周波数の音圧を計測できなければならない。マ

イクロホンには、大別すると圧電形マイクロホンとコンデンサマイクロホンがある。 

 

(1) 圧電形マイクロホン 

圧電素子を受音部とする圧電形マイクロホンは、160dB を超える高音圧まで計測可

能であるが、高周波で感度上昇があるため、制御系で感度補正を行う必要がある。 

(2) コンデンサマイクロホン 

200V 程度の直流極電圧を印加するコンデンサマイクロホンには圧力音場形・自由

音場形がある。自由音場形は野外計測等に適し、圧力音場形は密閉空間での計測に

適したマイクロホンである[4-5]。従って、音響試験でコンデンサマイクロホンを使

用する場合は、拡散音場で良好な特性が得られる圧力音場形を使用することが望ま

しい。 

 

 

4.4 計測系（加速度計測） 
音響試験においては、通常、 1/1 オクターブバンドで 31.5Hz から 8kHz までの広い周波

数帯域の音響負荷が加えられる。計測装置はこの音響負荷による宇宙機の応答加速度・

歪を計測するもので、センサと増幅器から構成される。ここでは、応答加速度を計測す

る加速度センサの選定、及び計測系に関する留意事項を以下に示す。 

 
(1) 計測結果の評価に用いる加速度パワースペクトル密度解析（5.2 項参照）の結果は、

一般的に周波数の違いによる値の変動が大きい（最大値と最小値の差が数十 dB に

なることもある）ので、加速度センサはダイナミックレンジの広いものを選定する

こと。 

(2) 加速度センサの選定においては、センサ自体の共振周波数にも注意を払わなければ

ならない。評価対象の周波数範囲（通常 2kHz まで）において、周波数特性が概ねフ

ラット（変動量＜5%）である加速度センサを用いること。例えば圧電形加速度セン

サの共振周波数における増幅率は 20～40dB (Q=10～100)に及ぶ。 

(3) 音響試験で使用する加速度センサについては、音響負荷によるノイズの発生が少な

いセンサ（音響感度が少ないセンサ）を使用すること。音響試験中は加速度センサ

自体にも音響が負荷されるため、音響感度が高いセンサを使用した場合、出力信号

に計測信号以外のノイズが混入する。 

(4) 計測系と供試体が意図せず接地してしまうことが無いよう、加速度センサ底面と供

試体の間に絶縁処置を行うこと。 
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(5) 前置増幅器（プリアンプ）を持たない圧電形加速度センサのような電荷伝送型の計

測ラインにおいては、極力、ローノイズケーブルとチャージアンプの間に中継接続

のない連続ケーブルを使用することが望ましい。接続部のがたつき等が計測ノイズ

の原因となる場合がある。 

(6) 音響試験中に加速度センサが外れると、供試体を損傷させる恐れがあるため、接着

剤等により確実に取付けること。また、供試体や治具上に配線するローノイズケー

ブルは、音響試験中に揺れると計測ノイズの原因となるため、確実に固定すること。 

(7) 搭載コンポーネント等の機器インタフェース部の加速度応答を計測する場合は、機

器の取付インタフェース（取付フランジ等）に極力近づけてセンサを配置すること。 

(8) 計測データが計測系の最大入力電圧を超えて飽和（サチレーション）を起こさぬよ

うに計測レンジを設定すること。計測レンジの設定にあたっては、時系列加速度デ

ータの最大値を包絡するような計測レンジ（時系列加速度データの実効値の+20～

30dB 程度）を設定すること。 

(9) 計測データのサンプリング周波数については、評価周波数範囲の上限周波数の 2 倍

以上とすること（ナイキストの標本化定理）。また、サンプリング周波数の 1/2 以

上の周波数成分が 1/2 以下の周波数領域に折り返されることによりエイリアシング

（折り返し歪という）が発生する。実際は、計測データに含まれる評価周波数範囲

以上の成分を遮断するアンチエイリアシングローパスフィルタ（通常－3dB/Oct～

－20dB/Oct）が適用されるが、その遮断特性は完全ではないため、サンプリング周

波数は評価周波数の 2 倍よりも大きな値を設定する必要がある。 

 

 

4.5 供試体の設置 
音響試験において良好な拡散音場を供試体へ負荷するためには、4.3 項(Appendix M)で

述べたとおり、反響室の天井・壁面・床面の反射や音響発生源からの直接音の影響を受

けないように、供試体を反射面及び音響発生源から離して設置する必要がある。 

主な供試体の設置方法として、供試体を吊り下げる方法と、治具を介して供試体を設

置する方法がある。いずれの場合も、供試体の固定点をフライト時と合わせることは基

本であるが、その上で供試体をどのように設置するかは、以下に示すように供試体に加

えたい負荷のパス（音響負荷のみ、または治具振動によるランダム振動を複合して負荷）

によって選択する必要がある。 

以下に、主な設置方法の特徴と留意すべき事項を示す。 

 

4.5.1 供試体単体を吊り下げる方法 

 天井クレーンや反響室壁面に設置されている固定部を用いて、反響室の中央付近に供試

体単体を吊り下げて設置する方法である。この方法は、取り付け部の剛性に影響しない自
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由支持に近い状態で設置されるため、供試体に音響以外の振動が負荷されにくい特徴があ

る。この設置方法を選択する場合の留意点を以下に示す。 

 

(1) 供試体を吊り下げるロープやワイヤ、シャックル等の部品の強度が十分であること。 

(2) 吊り下げに用いる部品自体が音響試験中に緩むことが無いよう、ネジ等を確実に固

定すること。 

(3) ワイヤの捻れ等による供試体の回転や大きな揺れを防止するために、床面と供試体

の間もロープ等で固定すること。 

(4) 計測系のケーブルが振動してノイズ源とならないよう、取付ワイヤ等に計測系のケ

ーブルを固定して配線すること。 

(5) この設置方法では、供試体の機械的締結インタフェース部（搭載機器取付点や太陽

電池パドルの保持点等）の境界条件が自由であるため、実機に於いてそのインタフ

ェース部に作用する実荷重を模擬できない。従って、供試体の機械的締結インタフ

ェース部に作用する荷重に対する強度評価が適切に行えない場合が生じることに

留意すること。 

 

4.5.2 剛な治具を用いる方法 

 供試体と比較して音響負荷時の振動応答レベルが十分低い、剛な治具に供試体を固定す

る方法である。剛な治具とは、音響負荷時の治具の振動に起因する供試体の振動レベルが、

供試体の音響負荷による振動と比べ無視できる治具のことである。この治具の設置方法と

しては、床面に固定する方法やクレーン等で吊り下げる方法がある。供試体は治具の取り

付け部で固定支持となる。この設置方法を選択する場合の留意点を以下に示す。 

 

(1) 音響負荷時に治具のがたつき等による振動が発生しないよう、治具の設計、設置及

び取付方法に注意すること。 

(2) 治具と供試体の取付面の間や治具自体などに密閉空間が出来ないような構造にする

こと。密閉空間があると空間内に音響の定在波が発生し、治具が振動する原因とな

る場合がある。 

(3) 治具を床面に設置する場合は、床面による音の反射の影響を抑えるために（詳細は

Appendix M を参照）、供試体をかさ上げして設置すること。 

(4) 治具を吊り下げて固定する場合は、4.5.1 項(1)～(4)に示す事項に注意すること。 

(5) 音響試験中の治具の振動が供試体の振動に影響を与えないよう、治具の設計に注意

する必要がある。音響試験中の治具の振動についての詳細な説明を Appendix N に示

す。 

(6) この設置方法では、供試体の機械的締結インタフェース部（搭載機器取付点や太陽

電池パドルの保持点等）の境界条件が剛であり、そのインタフェース部のインピー
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ダンスが実機と異なるため、実機に於いてインタフェース部に作用する荷重分布を

を模擬できない。従って、供試体の機械的締結インタフェース部に作用する荷重に

対する強度評価が適切に行えない場合が生じることに留意すること。 

 

4.5.3 実機相当の治具を用いる方法 

 治具として、打ち上げ時に供試体を搭載する実機相当の構造体を用いる方法である。こ

の方法では、治具が音圧により加振され、励起されたランダム振動が供試体に負荷される。

供試体には、音響負荷と治具の振動によるランダム振動が同時に負荷されるが、治具の振

動によるランダム振動を主要負荷として与えることが目的である。この設置方法の例とし

て、衛星の構体パネルを模擬した治具を用いて、搭載機器の音響試験を行う場合などが考

えられる。この設置方法を選択する場合の留意点を以下に示す。 

 

(1) 音響試験時に治具から負荷される振動を、実フライト時の振動レベルに近い状態に

するため、フライト時に供試体が搭載される構造に極力近い構造体（取り付け条件、

受音面積及び構造の動特性など）を治具として用いることが望ましい。 

(2) 本項の設置方法による音響試験とランダム振動試験を比較すると、音響試験の方が

供試体取付部の機械インピーダンスがより実環境に近い状態となる。従って、ラン

ダム振動試験よりもより実環境に近い負荷を供試体に与えることができる利点が

ある（振動試験で生じる過負荷の問題を回避できる）。 

(3) 治具の振動を実フライト時の振動レベルに近い状態にする、という試験目的を損な

わないよう、治具の製作、設置方法に留意すること。治具を吊り下げて固定する場

合は、4.5.1 項(1)～(4)に示す事項に注意すること。 

(4) 実機相当の治具を設計及び製作する必要があるため、他の方法よりもコストが高い。 
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5. 計測データの評価 

5.1 計測データの解析手法 
音響試験時における供試体の応答は、供試体上の各点に設置された加速度センサによ

って計測される。供試体への加振力となる拡散音場の音圧はランダムであるため、供試

体の応答である加速度センサの出力信号もランダムである。図 5-1 に加速度センサの出

力信号の一例を示す。 

音響試験では、供試体各部の加速度応答の周波数特性やそのレベルを評価することが

多いため、時系列信号を周波数領域に変換して評価することが行われる。周波数領域の

解析方法としては、狭帯域のパワースペクトル密度関数(PSD, Power Spectral Density 
function)[5-1]による解析や、比較的広い周波数バンドを持つ n/1 オクターブバンド解析が

用いられる。PSD 解析は、時系列信号のフーリエ変換から求められ、 n/1 オクターブバン

ド解析はバンドパスフィルター[5-2]を用いて求められる。 

音響試験では、宇宙機の構体パネル上に搭載される機器の取付位置における振動レベ

ルや固有振動数を確認する必要があるため、狭帯域の加速度 PSD を用いるのが一般的で

ある。この PSD 解析を評価する際に留意すべき PSD 解析の推定誤差や分解能誤差は、そ

れぞれ 5.2 項と 5.3 項で述べる。加速度 PSD がランダム振動環境条件 PSD を逸脱した場

合に用いられるランダム応答スペクトラム(RRS, Random Response Spectrum)については

5.4 項で述べる。 

 

 
図 5-1 音響試験時の加速度センサ出力信号の一例 

 

 

5.2 パワースペクトル密度関数の信頼区間 

音響試験における供試体の評価は、応答加速度の PSD によって行われる。応答加速度

の時系列信号がランダムであるため、その PSD も統計的にランダムな性質があり、デー

タ解析結果として得られた PSD の信頼区間に留意する必要がある。 

時刻

加速度
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加速度 PSD は、加速度時系列信号のフーリエ変換によって推定される。ここで、時間

T の加速度時系列信号を
)(tx
とすれば、推定されるパワースペクトル密度関数

)(ˆ fGx

は、 
 

 2),(2)(ˆ TfX
T

fGx =  (5-1) 

 ∫ −=
T tfj dtetxTfX
0

2)(),( π  (5-2) 

 

と書ける。ここに、 ),( TfX は )(tx のフーリエ変換であり、 )(ˆ fGx は負の周波数を持た

ない片側スペクトルである。音響試験における加速度時系列信号はランダムであるため、

推定されるパワースペクトル密度関数もランダムであり、 )(ˆ fGx は真値ではなく、推定

値である。真のパワースペクトル密度関数を )( fGx とするとき、 )(ˆ fGx との関係は、 

 

 
nDOFfG

fG

x

x
r

12
)(
)](ˆ[

===
σ

ε  (5-3) 

 

で与えられる[5-1]。ここに、 rε は真のパワースペクトル密度関数と推定値の標準偏差

)]([ fGxσ の比であり正規化誤差(Standard Error)と呼ばれる。また、DOF は自由度(Degree of 

Freedom)であり、推定に用いるフーリエ変換の平均回数 n と、 nDOF 2= の関係がある[5-1]。

式(5-3)から分かるように、正規化誤差は平均回数を増やすほど低下する。例えば、平均回

数1回( 1=n )では、正規化誤差は1で標準偏差が真のパワースペクトル密度の値と等しく、

著しい誤差を生じる。従って、パワースペクトル密度関数の推定では、図5-2に示すよう

に複数の時間に分割したり、オーバーラップを与えてフーリエ変換の平均回数 n を増加さ

せることが一般的に行われる。オーバーラップを大きくする程、平均回数を増加させるこ

とが出来るが、過度のオーバーラップは誤差の低減効果が無く（実効的な自由度が増加し

ない）、無用に計算量を増大させてしまう[5-4]。オーバーラップは、50%～80%が妥当な

値である（図5-2でオーバーラップ領域の時間が T×5.0 ～ T×8.0 ）。 

 

 

1
2

3

N

T
T

T

T

これらの時間幅から
求めるPSDを平均処理する

オーバーラップ
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図 5-2 パワースペクトル密度の計算における時間分割やオーバーラップ 

現実の音響試験では、「推定されるパワースペクトル密度の信頼出来る区間」が重要

である。表 5-1 に、自由度に対する信頼区間の例を示す。例えば、平均を 50 回( 100=DOF )

行って得られるパワースペクトル密度の推定値は、95%の確率で真のパワースペクトル

密度の区間[+1.12 / -1.29dB]に含まれるということを示している。 
現実の音響試験では、パワースペクトル密度の推定に100回以上の平均処理が行われる

のが通常であり、この場合、真のパワースペクトル密度との差が約1dB以内（95%確率）

となる。 

 

 

5.3 パワースペクトル密度関数の分解能誤差 

音響試験における供試体の評価に用いられる応答加速度のPSDは、式(5-1)に示すように、

加速度の時刻歴データの離散フーリエ変換から求められる。離散フーリエ変換では、有限

の時刻歴データを処理するため、PSDは周波数に関して連続なPSDではなく、離散PSDで

あり、必然的に分解能誤差が発生する。フーリエ変換に供される時間がT (s)であるなら

ば、分解能周波数は T/1 (Hz)である。PSDの分解能周波数が構造の固有振動モードの周波

数バンド幅（半値幅）よりも十分に小さくない場合、図5-3に示すように、構造モードの

共振ピークが小さくなり、減衰を過大に評価してしまう。従って、以下に示す方法に従い、

適切な周波数分解能を選択する必要がある。 

 
表 5-1 パワースペクトル密度関数の信頼区間(dB)の一例 

 50% 
Confidence 

80% 
Confidence 

90% 
Confidence 

95% 
Confidence 

99.9% 
Confidence 

DOF=10 0.99 / -1.72 2.04 / -3.13 2.63 / -4.05 3.11 / -4.89 4.97 / -8.98 
DOF=20 0.76 / -1.12 1.52 / -2.06 1.96 / -2.66 2.33 / -3.19 3.76 / -5.69 
DOF=50 0.52 / -0.66 1.02 / -1.23 1.30 / -1.58 1.55 / -1.89 2.53 / -3.29 

DOF=100 0.38 / -0.45 0.74 / -0.84 0.95 / -1.08 1.12 / -1.29 1.85 / -2.23 
DOF=200 0.28 / -0.31 0.53 / -0.58 0.68 / -0.75 0.81 / -0.90 1.34 / -1.53 
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図 5-3 離散 PSD による減衰の過大評価 

 
図 5-4 分解能周波数による離散 PSD ピーク値への影響 

 

Forlifer[5-5]によると、構造の固有振動数における真のPSD値を AG 、離散PSD値を MG と

すれば、これらの関係は次式で書ける。 
 

 



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


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∆
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= −
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f
f
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ここに、 Ff∆ は PSD の分解能周波数であり、 Af∆ は固有振動数を nf 、損失係数をη（=

ξ2 ，ξ は減衰係数比）としたときの半値幅 ηnA ff =∆ である。図 5-4 に式(5-4)をプロッ

トした図を示す。PSD の分解能周波数 Ff∆ が大きくなるに従って、離散 PSD のピーク値

MG が真の PSD 値 AG より小さく評価されることが分かる。例えば、PSD の分解能周波数

が半値幅の 2 倍である場合、離散 PSD のピーク値は約 50%(-3dB)に過小評価される。具

体例として、固有振動数が 100=nf Hz、減衰係数比が 2%の時、半値幅は 4=∆ Af Hz

であり、PSD の分解能周波数が 8Hz であれば )57.2(55.0/ dBGG AM −== となる。 
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音響試験では、加速度 PSD のピーク値が規定のランダム振動環境条件レベルを超えな

いかを判断するため、供試体の減衰係数比を考慮し、適切な周波数分解能とする必要が

ある。 

 

 

5.4 ランダム応答スペクトラムによるランダム振動環境条件逸脱時の評価 
音響試験時に各機器で計測された加速度 PSD（以下、計測加速度 PSD という）が図 5-5

のようにランダム振動環境条件 PSD を逸脱した場合、特に鋭いピークを持つ共振周波数付

近での搭載機器への影響を検討する必要がある。その検討には、ランダム応答スペクトラ

ム(RRS, Random Response Spectrum)[5-6]が有効である。 

 
図 5-5 ランダム振動環境を逸脱した応答の例 

 

音響により加振されやすい軽量なハニカムパネル上に搭載されることの多い宇宙機の機

器については、機器へ作用する音圧ではなく、搭載面から機器への力の伝達経路が支配的

であると考えられる。従って、計測加速度 PSD がランダム振動環境条件 PSD を逸脱した

場合でも、音響試験時に機器や構体のクリティカルな固有振動数の共振によって作用した

力の実効値が、ランダム振動環境条件で作用する力の実効値を越えなければ、機器に対し

て問題はないと判定することが出来る。 

以上のことから、RRS 解析では、「ランダム振動による各搭載機器の不具合や破壊は、

機器や構体のクリティカルな固有振動数において、搭載面から機器へ作用する力に支配さ

れる」と考える。その力は搭載機器の絶対加速度と機器質量の積で求められるが、各機器

や構体の正確な固有振動数を事前に推定することは困難である。そのため、RRS 解析では、

搭載機器のクリティカルな固有振動モードを 1 自由度系と考え、その固有振動数はあらゆ
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る周波数で発生するものとし、その 1 自由度系の絶対加速度の実効値を近似的に計算する。 

 RRS 解析についての留意事項を以下に示す。 

 

• RRS 値は、機器の共振周波数及び減衰によって変わるが、ランダム振動環境条件の

RRS も同様であるため、計測加速度と環境条件との加速度実効値の相対比較であるこ

とに注意する。 

• RRS 解析の出力値として、本項の絶対加速度や相対変位[5-6]等の定義があるが、評価

上は同等である。この点について、Appendix P に示す。 

 

 

 

図 5-6 1 自由度振動系 

 

次に、RRS 解析の計算方法を示す。図 5-6 に示す 1 自由度系（固有振動数 nf 、減衰係数

比 nξ ）に加速度 y を負荷した場合、質量m の RRS（＝加速度実効値 rmsx ）は次式となる。 
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ここで、 )( iy fPSD 
は、離散周波数 if での加速度負荷 y の PSD、 f∆ は PSD の分解能周

波数、 N は周波数点数である。 
狭帯域での PSD 結果が、一部の周波数でランダム振動環境条件の PSD レベルを逸脱す

る場合、以下の点を総合的に考え判定する。 

 
(1) 搭載機器のクリティカルな周波数及び減衰（Q値）が既知の場合、そのクリティカ

ルな周波数及び減衰を使用して、計測加速度 PSD 及びランダム振動環境条件 PSD の

x

k c
y

m
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RRS を解析する。また減衰のみが未知の場合、安全側の減衰を用いて RRS を計算す

る。クリティカルな周波数において、ランダム振動環境条件 PSD の RRS が計測加速

度 PSD の RRS に対し、大きい場合、音響試験の負荷は環境条件の負荷を下回るので

問題がないと考えられる。 

(2) 搭載機器のクリティカルな周波数及び減衰が未知の場合、搭載機器のあらゆる共振

周波数及び安全側の減衰を使用して、計測加速度 PSD 及びランダム振動環境条件

PSD の RRS を解析する。計測加速度の RRS がランダム振動環境条件の RRS より大

きい場合、音響試験の負荷は環境条件の負荷を上回ると考えられる。 

 

 

RRS の具体例として、図 5-5 に示した加速度 PSD とランダム振動環境条件の RRS 解析

結果を図 5-7 に示す。図 5-5 に示すように、衛星の音響試験時に得られた機器インタフェ

ース点の加速度 PSD（実線）は、130Hz 付近でランダム振動環境条件（灰色）を超えてい

るが、図 5-7 に示す RRS 解析結果では 130Hz 付近において計測値（実線）が環境条件（灰

色線）を下回る。従って、音響試験時の負荷は環境条件の負荷を超えないと結論付けるこ

とが出来る。尚、図 5-7 中の破線は 5.5 項で説明する Miles の式による計算結果である。 

 

 

図 5-7 ランダム振動環境条件と音響試験での計測結果の RRS 

 

 

5.5 Miles の式の使用範囲・評価 

RRS の計算式(5-5)は、各共振周波数
nf を与え計測加速度 PSD の各周波数に対して積分

演算を行う必要があり、複雑な計算である。式(5-6)に示す Miles の式[5-7]は RRS の計算式

の簡易形であり、共振周波数と共振周波数における PSD と減衰が分かれば、積分演算無し
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に搭載機器応答の実効値を求めることが出来る。この簡易式の使用条件として、搭載機器

の減衰が小さく( 5>Q )、PSDの値が周波数によって激しく変化しないことが必要である。

図 5-5 に示すように、通常、ランダム振動環境条件は周波数によって激しく変化しない PSD

であるため、Miles の式を用いた RRS 解析結果(Spec(Miles))は、式(5-5)を用いて厳密に計算

した RRS 解析結果(Spec)に対し 1dB 以内で一致する。しかし、試験で計測される PSD の値

は周波数によって激しく変化するため、式(5-5)を用いて厳密に計算した方が良い。 

 

 )(
20 nynrms fPSDQfx  ⋅≈
π

 (5-6) 

5.6 計測データの不確かさ評価 
5.6.1 不確かさとは 

計測値の信頼性を表す指標としてこれまで「誤差」が用いられてきたが、国際的には誤

差の概念が否定されつつある。正確には知り得ない「真の値」からの差を示す「誤差」と

いう表現ではなく、元々測定できない「真の値」に対して計測値がどの程度のバラツキの

範囲内にあるかを示す、計測値の不確かさを表記する方法へ移行しつつある。 

バラツキの統計的な表現は、標準偏差σ であり、この標準偏差は標準不確かさとなる。

計測対象の真値は、計測値の確率分布の信頼区間内に存在する。例えば、正規分布を想定

すると σ2± 範囲内（包含係数(Coverage Factor)： 2=k ）の信頼水準は 95%である。 

不確かさを用いた一例として、加速度センサの不確かさを示す例を図 5-8 に示す。この

例では、校正により得られた 100Hz の感度は 0.136568 %1.1)//( 2 ±smpC (Uncertainty 

Estimate : 95% Confidence, 2=k )であることがわかる。 
不確かさによる表現は世界的に計量標準[5-8]となっているが、現実には不確かさという

概念が一般的にはまだ広く認知されていないのが実情である。これまで使用してきた計測

システムを全て不確かさで表現し直すのには時間・労力を伴うが、世界の動向に合わせて

今後順次見直していく必要があろう。 

 

 

5.6.2 計測データの厳密な評価 

音響試験の最終評価は、厳密には計測データに異常がない場合でも計測系によって異な

る結果が得られる。なぜならば、計測には不確かさが存在し、計測データは実際発生して

いる加速度を近似したものに過ぎないからである。従って、計測結果を厳密に評価するよ

うな場合は、計測や解析処理による不確かさを考慮する必要がある。 

計測データの不確かさは、センサやアンプなどを含めた不確かさの和（合成不確かさ）

の平方根である。計測データの不確かさは式(5-7)によって計算できる。 
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2/1222 )( DASCONAccsys UUUU ++=  (5-7) 

 

ここで、 DASCONAcc UUU ,, は、それぞれ、加速度センサ、コンディショナ、及び AD コン

バータ等デジタル処理系の不確かさである。 

 
図 5-8 加速度センサの校正結果（不確かさ表現） 
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Appendix A 音響試験条件の設定に関する一手法 

音響試験の規定条件は各機関の標準ごとに異なっており、その一覧を表 A-1 に示す。宇

宙機一般試験標準[A-1]に記載されているように、認定試験や受入試験等の各音響試験条件

は、地上輸送、地上ハンドリング等、組立後からミッション終了までの全ての期間におい

て遭遇すると予測される影響を考慮した最大予測環境（MPE, Maximum Predicted 

Environment）に基づき、音響の負荷レベル及び負荷時間で規定される。一般に、宇宙機で

はロケットによる音響の影響が最も大きく、打上げ時の音響環境が最大予測環境となるこ

とが多い。また、宇宙機個別の音響試験条件は、局所音圧上昇や累積疲労等、宇宙機個別

の影響を考慮して規定される。 

以上より、本項では音響試験条件の設定に関し、統計値としての最大予測環境の計算方

法について述べ、米国で一般的となっている最大予測フライト環境に関する考え方も合わ

せて紹介する。また、疲労を考慮した試験条件の設定手法についても述べる。 

 

表 A-1 各機関の音響試験の標準条件 
機関 文書 内容 

JAXA JERG-2-130A 
[A-1] 

・ AT＝MPE、試験時間＝最大 1 分 
・ QT＝MPE+3dB、試験時間＝AT の 2 倍 

NASA NASA-STD-7001 
[A-3] 

・ AT=Max（MPE-3dB，最小ワークマンシップレベル

138dB）、試験時間=1 分間 
・ QT=Max（MPE+3dB，最小ワークマンシップレベル

138dB）、試験時間＝2 分間（単一ミッションの場合） 
注：MPE=P95/50 の確率レベル 

NASA GEVS-SE Rev.A 
[A-4] 

・ AT＝MPE、試験時間＝1 分 
・ QT＝MPE＋3dB、試験時間＝2 分間 
注：MPE=P95/50 の確率レベル 

ESA ECSS-E-ST-10-03C 
[A-5] 

・ AT＝ロケット規定のレベルまたは QT‐3dB、 
試験時間=１分間 

・ QT＝ロケット規定のレベルまたはフライトレベル+3dB、 
試験時間＝2 分間 

米国 MIL MIL-STD-1540E 
[A-6] 

・ AT＝Max（MPE，最小ワークマンシップレベル）を包絡、

試験時間=1 分間 
・ QT＝AT＋6dB、試験時間=3 分間 
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A.1 統計値としての最大予測環境 

音響環境は非定常かつ低周波から高周波成分を有するランダムな現象であり、その最大

予測環境は、統計値で表される。つまり、最大予測環境は、宇宙機が遭遇する環境のある

割合を、ある確率で包絡するレベルという意味を持ち、真の最大値（確定値）ではない。

特に、ロケット打上げ時の音響環境は、フェアリング内の計測を行い得られたデータに対

し、音圧のばらつきを統計処理することで設定される。 

ロケット打上げ時の音響環境において、計測位置やロケット号機間等のばらつきは、対

数正規分布に従うことが経験的に知られている[A-2]。対数正規分布とは、対数値である音

圧レベル(dB)が正規分布に従うということである。この場合、有限個の計測データから、

確率的な最大値を求めることが出来る。即ち、図 A-1 に示すように、有限個の計測データ

から平均値µ と標準偏差σ を求めれば、確率 %γ でβ %の割合のデータを包絡する最大値

を求める事が出来る。この最大値の表示は、慣例として γβ /P と書く。例えば、米国では、

打上げ時の音響は、P95/50 レベル、即ち、50%の確率で集合（フライト）の 95%を包絡す

るレベルで規定することになっている[A-3]。 

文献[A-1]において、最大予測環境が+2σ(QT=AT+4dB)のときと+3σ(QT=AT+2dB)のとき

が併記されていたが、現在は+2σのみとなった。これは、+2σの値を前提として打上げ時

の音響環境が算定されている現状に即したものである。 
 

 
図 A-1 確率的な最大値 
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A.2 最大予測環境の計算方法 

最大予測環境は、非定常な時系列音響データから短い時間幅（1.0 秒など）のデータを切

り出して、周波数解析（1/3 オクターブバンド解析等）を行い、これらの包絡値によって

規定され、次式で計算出来る。 
 
 σµ βγnkMPE +=  (A-1) 

 

ここで、µ とσ は、ばらつく音響計測値(dB)の平均と標準偏差であり、 βγnk は正規分布

に関連する変数である（A.1 項で述べたように、母集団である音響計測値(dB)は正規分布

と仮定している）。平均と標準偏差は、次式を用いて“推定”する。 

 ∑∑
==

−
−

==
n

i
i

n

i
i x

n
x

n 1

2

1
)(

1
1,1 µσµ  (A-2) 

 

ここに、 x は音響計測値(dB)、n はサンプル数である。平均値と標準偏差が“推定値”な

のは、統計処理において真値は不明で、有限個（n 個）のサンプルからの推定になるから

である。この推定値のため、式(A-1)中の βγnk は、サンプル数n 、割合β のみならず、確

率γ の関数となる。そして、式(A-1)で求まる最大予測環境は、母集団の割合β を確率γ で

包絡する値である。 

表 A-2 に βγnk の値（一部）を示す。例えば、P95/50 でサンプル数 4=n の場合、

σµ 83.1+=MPE が 50%の確率で、母集団の 95%を包絡する値となる。また、13 個の計

測データに対し、P95/50とP99/90を計算した結果の一例を図A-2に示す。計算結果のP95/50

は、概ね計測データの包絡線となっており、P99/90 は数 dB のマージンのあるレベルとな

っていることが分かる。 

 
表 A-2 βγnk の値[A-7] 

n P95/50 P99/90 
3 1.938 7.340 
4 1.830 5.438 
13 1.687 3.309 
20 1.671 3.052 
∞  1.645 2.326 
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図 A-2 MPE の計算例 

 

なお、本項で述べた計算方法は、各周波数バンド毎に実施する。フーリエ変換(FFT)によ

り周波数解析を行う場合の注意点については、5.1 項、5.3 項を参照のこと。また、最大予

測環境の設定に十分な音響データが無い場合は、過去の経験に基づいて、計測データにマ

ージンを加えて最大予測フライト環境の設定が行われる。なお、ロケット打上げ時におけ

る音響環境の設定は、一般的にロケット側作業として行われる。 
 

A.3 最大予測環境に関して行われている検討について 
A.2 項で述べた最大予測環境の計算方法では、短い時間幅（1.0 秒など）に切り出した“非

定常”の環境に対し 1/3 オクターブバンド解析等の周波数解析を行い、その解析結果の統

計的な包絡線から最大環境が決定される。従って、その包絡レベルで“定常な”音響試験

を行うと、累積疲労の観点で過剰に安全側となる（累積疲労が大となる）ことが指摘され

ている（実環境より最大 8dB 高いとの報告がある[A-8]）。そこで、シリーズで打上げられ

る宇宙機においては、LEM（Launch Environment Monitor, 打上環境モニタ）によるデータ

取得等を独自に行い、宇宙機サブシステム・コンポーネントの最大予測環境（宇宙機内部

のインタフェース）を評価する場合もある。 

また、米国では、最大予測環境ではなく、フライト時の累積疲労の点から等価となる試

験レベルの決定方法について研究[A-4]が行われている。尚、累積疲労損傷の評価について

は、2.4 項を参照のこと。 
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A.4 試験条件と累積疲労損傷 
A.4.1 各国標準における音響試験条件と累積疲労損傷値の比較 

各国標準について累積疲労損傷の考え方を用いて音響試験条件の比較を行い、その妥当

性を検討する。E.2 項には簡易的な累積疲労損傷モデルが紹介されており、その評価式は

式(A-3)で表される。 
 

∑
∑

==

j

bi
GT

j
GT

i

bi
FLT

i
FLT

GT

FLT

LT

KLT

D
D

)(

)(
λ                  (A-3) 

 

ここで、λはフライト時損傷値の地上試験時損傷値に対する割合である。 FLTD 、
i

FLTT 、 
i
FLTL の添字 FLT はフライト品を意味し、フライトに用いる供試体の累積疲労損傷値、地上

試験時間及び入力加速度である。これらには、実フライト 1 回を含める。ただし、JAXA

が開発する基幹ロケットにおいてはこの実フライト分の累積疲労損傷値は規定の AT レベ

ルに対して十分小さいことが明らかとなっており、含めなくとも影響はない（詳細につい

ては Appendix E.4, E.5 項を参照）。また、 GTD 、 j
GTT 、 j

GTL の添字 GT は地上試験を意味し、

認定に用いる供試体の累積疲労損傷値、試験時間及び入力加速度である。K （ 1≥K ）は

安全係数であり、式(E-15)で表される。b は定数（D.2.2 項を参照のこと）であり、各国標

準によって規定が異なる。 

なお、MIL では、λの逆数をライフファクターとして規定されており [A-6]、λに換算

して 0.25 以下が推奨されている。これは、認定試験レベルを受入試験レベルに置き換えた

場合、認定品の負荷時間はフライト品の 4 倍以上とすることを意味している。 

表 A-2 は各国の試験標準について、λが適用されると仮定して、システム試験を例にλ

を計算したものである。[A-1]で規定するλは再試験 1 回以下の条件で 0.25 以下となって

いる。よって、[A-1]で規定された試験レベル(QT=AT+3dB)は妥当であるといえる。 

なお、式(A-1)において、定数b は小さいほど(D.2.2 項を参照)、 i
FLTT は大きいほど安全

側の見積もりになる。日本では定数b は危険側で
i

FLTT は安全側の見積となっており、海外

は逆であるが、λとしては日本と海外は同程度の見積もりになっている。累積疲労損傷は

b と
i

FLTT の 2 つの指標を用いて評価していることに注意が必要である。 
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表 A-2 音響試験条件とλ の比較結果(システム試験の場合) 

機関 b  i
FLT

i
GT

L
L

 j
QTGTT )(  j

ATGTT )(  i
FLTT  

λ  
再試験 
なし 

再試験 
1 回 

再試験 
2 回 

日本 
JERG-2-130 

NOTICE-1 [A-1] 
6 +3dB 2 min 1 min 1 min 0.19 0.25 0.31 

日本 
JERG-2-130 NC 6 +4dB 2 min 1 min 1 min 0.09 0.13 0.16 

NASA [A-3] 4 +3dB 2 min 1 min 0.25 min 
(15 sec) 0.28 0.41 0.53 

ESA* [A-7] 4 +3dB 2 min 1 min 0.25 min 
(15sec) 0.28 0.41 0.53 

MIL-1540E[A-6] 4 +6dB 3 min 1 min 0.25 min 
(15 sec) 0.05 0.07 0.09 

*ESA のb 及び
i

FLTT は NASA と同等と仮定した。 

 

A.4.2 累積疲労損傷値に基づく試験条件 
音響環境等によるランダム振動に対する試験の検証目的は、最大予測環境(MPE)におけ

る最大負荷に対する耐性の認定と繰り返し負荷に対する疲労耐性の認定と大きく二つに分

けることができる。一般には 2 つの検証目的を一つの試験で満たすよう試験条件として設

定される。ここで、試験原理から考えると、二つの検証目的を一つの試験条件で満たす必

要はない。最大負荷に対する耐性の認定は、QT 相当の負荷レベルで実フライト時間（AT

試験時間相当）の試験により検証可能である。また、繰り返し負荷に対する疲労耐性の認

定は累積疲労損傷値が同等となるような負荷レベルと試験時間であれば検証可能である。

これらは個別の試験として図 A-4 の通り整理でき、他機関標準[A-6,A-10]でも同様の手法が

記述されている。 

 具体的に JAXA 設計標準で規定する認定試験と同等とみなせる試験条件を計算する。認

定試験を 1 回行った後、コンポーネントからシステムまで含めたフライト品の受入試験を

n 回、フライト環境による負荷を 1 回と想定したモデルを考える。認定された累積疲労損

傷値とフライト品の累積疲労損傷値の比率 λ0 は、(A-3)式より次式で求められる。 

 

 
{ } { }

{ }b
QTGTQTGT

bn
ATGT

n
ATGT

n

b
FF

LT

LKTLKT

)(

)()(

)()(

)()(

0
⋅

⋅⋅+⋅⋅
=

∑
λ  (A-4) 

 

ここで、疲労寿命の認定の為の負荷レベルを受入試験レベルとし、係数αを用いて試験時

間を )( ATGTT×α と表すと、（A-4）式の分母は以下のように置き換えられる。この時、分

割して試験を実施した場合の累積疲労損傷値の比率 λ2が λ0 以下であればよい。 
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b

QTGTATGT

bn
ATGT

n
ATGT
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FF
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λ  (A-5) 

 

(A-5)式は、認定試験と受入試験の負荷レベルの差 Δ（dB）を用いると、αを以下の形で計

算できる。 

 
∆











−≥ 20

)(

)(

0

1011 b

ATGT

QTGT

T

T
λ

α  (A-6) 

 

例として JERG-2-130[A-1]で規定される以下の音響試験条件を代入してαを算出する。 

 

K b フライト 

時間 

認定試験 

時間 
受入試験 

時間 
認定試験 

レベル 
受入試験 

レベル 
受入試験 
回数 

再試験 
回数 

1 6 60 秒 120 秒 60 秒 MPE+3dB MPE+0dB 2 回 0 回 
 

この時、λ0＝0.189、α＝7.94 となる。つまり、認定試験レベル×120 秒の試験は、認定試

験レベル×60 秒＋受入試験レベル×（60 秒×8 回=480 秒（8 分））と同等な試験といえる。 

 

 
図 A-4 累積疲労損傷値に基づく試験条件 
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Appendix B 局所音圧上昇の理論解析 

本文 2.2 項では、局所音圧上昇の発生原因及び発生時の宇宙機構造の振動応答への影響に

ついて述べた。本項では、局所音圧上昇の詳細な解析を実施する場合に必要となる事項につ

いて示す。 

B.1 項では、FEM/BEM による局所音圧上昇の解析方法を紹介する。また、局所空間が近似

的に直方体空間とみなせる場合における音響モード周波数の簡易解析方法を示す。B.2 項で

は、局所音圧上昇が宇宙機の振動応答に与える影響を検討する上で必要な音響と構造のモー

ド連成モデルの解説に加え、宇宙機構体に用いられるハニカムパネル及び実機大フェアリン

グ（4/4D-LC 型下部フェアリング）と中型衛星(構造モデル)による局所音圧上昇の実験結果

を示す。B.3 項では、NASA の試験基準[B-1]に記載されているフィルエフェクトについて参

考として示す。 

 

B.1 局所音圧上昇の解析方法 
B.1.1  FEM/BEM による局所音圧上昇の解析方法 
 局所空間における局所音圧上昇は、境界要素法（BEM）を用いて解析することができる。

また、音響モードと宇宙機構体の連成振動解析を行う場合においては、宇宙機構体を有限要

素法（FEM）によりモデル化し、FEM と BEM の結合解析により、解析することができる。

本項では、図 B-1 に示すフェアリングと宇宙機構体のモデルを例として、FEM 及び BEM を

用いた解析方法を示す。 

 

・ 局所空間に形成される音響モードの周波数及び音圧分布のみを解析する場合は、構造体

（フェアリング及び宇宙機構体）を剛体とする。音響モードと宇宙機構体の連成振動を

解析する場合は、宇宙機構体を弾性体として FEM によりモデル化する。 

・ 拡散音場空間における宇宙機構体及びフェアリング表面を境界要素として音響空間の

BEM モデルを作成する。 

・ 音響負荷は、振幅が等しく入射角（図 B-1 の θφ, ）の異なる複数の平面音波を重ね合わ

せることにより、拡散音場を模擬する。重ね合わせる個数が多いほど拡散音場に近くな

るが、経験的に 30 から 40 の平面音波で十分な精度が得られる。 

・ 拡散音場空間に数点の参照点（図 B-1）を設け、その平均値を音響負荷レベルとする。 

・ 局所空間内に観測点を定義し、局所空間内の音圧レベルの周波数解析を行う。音圧分布

の情報が必要な場合は、局所空間内に格子状の観測面を定義する。 

・ 拡散音場空間に定義した参照点の平均音圧レベルと局所空間内に定義した観測点の音圧

レベルの差より、音圧レベルの上昇量が得られる。 

・ 宇宙機構体の連成振動を解析する場合は、構体上の主要な点に観測点を定義し、周波数

応答解析を行う。 
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図 B-1 局所音圧上昇の解析モデルの模式図 

 

 

上記の方法を用いた宇宙機構体と太陽電池パドル間の局所空間に発生する音圧上昇の解析

例を示す。本解析モデルでは、宇宙機構体及び太陽電池パドルをアルミ板として FEM モデ

ルを作成している。音響負荷は、10 度ずつ角度をずらした平面音波を定義し、拡散音場を模

擬している。詳細なモデル化方法については、文献[B-2]を参照のこと。 

構造体(宇宙機構体及び太陽電池パドル)を弾性体として解析した結果、剛体として解析し

た結果、及び実験結果を図 B-2 に示す。構造体を弾性体として解析した結果は、実験結果と

良く一致しており、剛体として解析した結果は、構造と音響の連成を無視しているため実験

結果と比較しピーク値の周波数がシフトしていることが分かる。構造体を剛体とした際の音

圧分布解析結果を図 B-3 に示す。音圧分布解析結果より、局所空間に形成されるローカルな

音響モードのモード形状を確認することが可能である。 

 

フェアリング［剛体］

宇宙機構体［剛体 or 弾性体］

（FEM）

拡散音場空間（局所空間含む）

(BEM)平面音波

平面音波

平面音波

平面音波

拡散音場参照点

フェアリング［剛体］

宇宙機構体［剛体 or 弾性体］

（FEM）

拡散音場空間（局所空間含む）

(BEM)平面音波

平面音波

平面音波

平面音波

拡散音場参照点
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図 B-2 局所音圧上昇の解析結果[B-2] 

（ Elasticity=弾性板,   Rigid=剛体板,  Test=実験結果 ） 

 

 
図 B-3 局所空間の音圧分布解析結果[B-2] 

 

 

１次音響モードの解析結果
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B.1.2  直方体形状の局所空間における音響モード周波数の簡易解析方法 

宇宙機構体－太陽電池パドル間のような平板状の構造体に囲まれた空間に発生する局所

音圧上昇を解析する場合は音響モードの周波数を簡易的に求めることが可能である。 

局所空間を剛壁で囲まれた閉空間とした場合、隙間方向に垂直な面の寸法 yx LL , を用いて、

音響モードの周波数を以下の式で簡易的に見積もることが可能である[B-2]。 
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 (B-1) 

 

式(B-1)は、隙間の大きさに依存しない簡易式であるが、実際は、局所空間は剛壁に囲まれ

た閉空間ではなく、構造と接する面以外の面では他の音響空間と接しており、音響モードの

周波数は隙間の大きさに依存する。寸法が 1m×1m の 2 枚の剛体パネルで挟まれる隙間の寸

法を変化させて、BEM 解析により 1 次モードの周波数を計算した結果を図 B-4 に示す。解析

結果は、隙間が大きくなるほど、低周波数側へシフトする傾向を示している。また、式(B-1)

による計算結果は約 240[Hz]である。隙間に依存して変化する周波数のシフト量は数十 Hz 程

度であり、音響モードの周波数を簡易的に見積もる際には、式(B-1)を適用しても良い。 

 

 
図 B-4 局所音圧上昇が発生する周波数と隙間(Gap)の関係 

 

 

パネル寸法（1m×1m）
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B.2 音響系と構造系のモード連成による宇宙機振動応答解析 
本項では、音響系と構造系のモード連成の原理について述べ、モード連成による振動応答

の変化について解説する。また、宇宙機構体に良く用いられるハニカムパネル及び実機大フ

ェアリング（4/4D-LC 型下部フェアリング）と中型衛星（構造モデル）を用いた実験結果に

ついて述べる。 

 

B.2.1 音響・構造のモード連成解析 

(1)モード連成理論 

一般に、音響及び構造の応答解析では、物理座標における応答をそれぞれのモーダル座標

系で直交するモードに分解し、各モードの応答を個別に解析した後、物理座標へ変換して応

答を求める。音響と構造の連成解析においても同様に、音響系と構造系をそれぞれモードに

分解し、各モードの連成応答を解析することとなる。音響系のモードと構造系のモードの連

成は、図 B-5 に示すように、音響モードn は全ての構造モード( 3,2,1=p )と連成し、構

造モード p は全ての音響モード( 3,2,1=n )と連成する。これらのモード連成の強さは、

連成係数 npC で表される。本項では、音響系と構造系の各 1 自由度系同士を連成させた 2 自

由度モデルを用いて、モード連成の原理及び連成による振動応答の変化について解説する。 

 

 

図 B-5 音響・構造系に関する物理座標とモーダル座標応答の関係 
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構造系への負荷外力を pF 、音響系への負荷体積速度を nQ とすると、音響系のn 次モー

ドと構造系の p 次モードの連成方程式は、次式で表される[B-3]。 

 
 ppnnpppppppp FCSwww Λ+ΦΛ−=++ /)/(2 0

2  ρωωξ  (B-2) 

 nnpnpnnnnnn QcwCSc Λ−Λ=Φ+Φ+Φ /)/(2 2
0

2
0

2  ωωξ  (B-3) 
 
ここで、 pw , pω , pξ は、それぞれ、構造のモード変位、固有角周波数、モード減衰比で

あり、 nΦ , nω , nξ は、それぞれ、音響の速度ポテンシャル（モード音圧 nnp Φ−≡ 
0ρ ）、

固有角周波数、モード減衰比であり、 　0ρ , 0c , S は空気密度、音速、局所空間に接する構

造の面積である。 pΛ , nΛ は、それぞれ、構造と音響のモード質量であり、 np ϕφ , をそれ

ぞれ構造と音響のモード形状、m̂ を構造の面密度、V を音響空間の体積として、式(B-4) ,(B-5)

にて正規化している。 npC は、連成の強さを表す連成係数であり、式(B-6)に示す面積分で求

められる。 

 

 ∫ ==Λ 4/ˆˆ 2 SmdSm pp φ  (B-4) 

 ∫ ==Λ 8/2 VdVnn ϕ  (B-5) 

 ∫≡
S npnp dSSC ϕφ1  (B-6) 

 

 式(B-2), (B-3)に示す通り、音響と構造は速度項で互いに連成（Gyrostatic coupling という）

しており、その連成の強さは npC に依存している。このような速度項による連成は、連成系

以外へのエネルギ散逸は無い。連成係数 npC は、音響のモード形状と構造のモード形状が一

致する場合、最大値 0.25 となる。 

 

(2)モード連成による固有値の変化 

 連成後の周波数 cω （固有値）は、式(B-2), (B-3)の減衰を無視した場合、以下の通りとな

る。 

 

 222222222 )(2)(2 CCC pnpnpnc +++−±++= ωωωωωωω  (B-7) 
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⋅
⋅
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⋅
⋅

⋅=

ρ

ρ
 (B-8) 

 
S
Vh ≡ˆ  (B-9) 
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図 B-6 pω と nω の位置関係による連成後の振動応答 

 

ここで、体積V を構造の面積 S で除した値を等価隙間 ĥ と定義した。式(B-7)に示す通り、

連成後の周波数 cω は様々なパラメータに依存することとなる。また、連成後の周波数 cω の

解は 2 つ存在し、連成後の構造の振動応答には 2 つのピークが現れる。図 B-6 に、連成後の

振動応答の模式図を示す。連成後の周波数 cω は、連成前の音響モードと構造モードが反発

し合い、 pω と nω の位置から外側にシフトした位置に発生する。従って、構造モードの周

波数に着目すると、 np ωω > の場合（図 B-6(a)）は高周波数側へシフトし、 np ωω < の

場合（図 B-6(c)）は低周波数側へシフトすることとなる。ここで、連成前の構造モードと音

響モードの周波数の比をα ( pn ωωα /= )とした場合、構造モードの周波数に着目した際の

周波数の変化率( pc ωω / )は以下の通りとなる。 
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2

2
2
00

132
n

npC
cD

ωβ
ρ ⋅⋅=  (B-11)  

 hm ˆˆ ⋅≡β  (B-12) 
 

式(B-10)に示す通り、周波数の変化率( pc ωω / )は、 nω 、α 、 β 及び npC をパラメータとし

て変化することとなる。図 B-7 に、連成係数 npC を最大値である 0.25、β を 0.1 として固定

し、構造モードの周波数 )2/( πω ppf = が 100Hz、200Hz、400Hz の時のα に対する周波

数の変化率( pc ωω / )を示す。図 B-7 に示す通り、 0.1=α の場合に最も周波数の変化率が大

きく、構造モードと音響モードの周波数が離れるほど（ 1>>α 或いは 1<<α ）、周波数の変

化率は小さくなる。また、周波数が高くなる程、周波数の変化率が小さくなる。 

np ωω =

(a) の場合np ωω > (b) の場合np ωω = (c) の場合np ωω <

pωnω pω nω

cω cω cω
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図 B-7 周波数変化率（ 25.0,1.0 == npCβ ） 

 

次に、連成係数 npC を最大値である 0.25、α を周波数の変化率が最も大きい 1.0 として固

定し、β を変化させた時の周波数の変化率を図 B-8 に示す。図 B-8 に示す通り、β が小さい

程（構造の面密度 m̂ 及び局所空間の等価隙間 ĥ が小さい程）、周波数の変化率が大きいこと

が分かる。 

図 B-8 は、最も周波数シフト率が高い 0.1=α とし、かつ連成係数 npC を最大値である 0.25

とした場合の周波数変化率であり、想定されうる最大の周波数変化率を示している。 
 

 
図 B-8 周波数変化率（ 25.0,0.1 == npCα ） 
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(3)モード連成による応答値(ピーク値)の変化 

 n 次音響モードと p 次構造モードの連成は、式(B-2)，(B-3)の連立方程式を解くことによ

り求められる。図 B-9 に示すモデルの場合、式(B-2)，(B-3)の連立方程式は以下の通りとなる。 
 
 nnpppppppp CSwww ΦΛ−=++  )/(2 0

2 ρωωξ  (B-13) 

 nnpnpnnnnnnn QcwCSc Λ−Λ=Φ+Φ+Φ /)/(2 2
0

2
0

2  ωωξ  (B-14) 
 
 

     

 

        
図 B-9 解析モデル 
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この連立方程式を解くには、局所空間（n 次音響モード）への負荷体積速度 nQ を与える必

要がある。負荷体積速度 nQ は、負荷音圧を平面波とした場合、式(B-15)より求められる。 

 
 )/( 0cpSCqSCdSqQ enenenennS nenen

n
ρϕψ === ∫  (B-15) 

 

ここで、 eq は粒子速度、 enψ は粒子速度の空間分布、 nS は負荷音場と局所空間が接する総

面積、 ep は負荷音場の音圧、 enC は局所空間の音場と負荷音場の連成係数である。構造を剛

体とした場合の局所空間の音圧（ nnp Φ−≡ 
0ρ ）と負荷音場の音圧 ep の比は、式(B-16)よ

り求められる。 

 

 { })/(21)/( 2
0

2
nnn

en

nn

n

e

n

j
CcjS

p
p

ωωξωω
ω

ω +−Λ
=  (B-16) 

 

局所音圧上昇量は、n 次音響モードの減衰及び連成係数 enC より求められるが、 enC の見積り

が困難であるため、FEM/BEM を用いた解析が必要である。ここでは、局所空間の音圧（ np ）

は既知であるとし、音圧上昇を含まない拡散音場加振時（以下「非連成時」という）の振動

応答のピーク値と、局所音圧上昇発生時（以下「連成時」という）の振動応答のピーク値の

比較を行う。負荷音圧が既知である場合（非連成時負荷音圧： ep 、連成時負荷音圧： np ）、

非連成時と連成時の振動応答のピーク値は、以下の式より求めることが出来る。 
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_  (B-18) 

 

 peC は、拡散音場と p 次構造モードの連成係数であり、 npC は、n 次音響モードと p 次構

造モードの連成係数である。拡散音場による加振では、あらゆる角度から音波が入射するた

め、全ての構造モードを均一に加振するのに対し、局所空間のような音響モードに支配され

た音場よる加振では、連成係数が大きい構造モードのみを加振する。ここでは、音響試験の

前提（フェアリング内部の音響環境は拡散音場とし、音響環境条件を音圧レベルのみで規定
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すること）と同様に、局所空間の音場（定在波）と拡散音場が異なることを無視し、 npep CC =

を仮定する（拡散音場加振と進行波による加振の構造振動応答の違いについては Appendix K

を参照のこと）。 npep CC = とした場合、 uncouplepw _ と couplepw _ の比は、以下の通りとなる。 
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 (B-19) 
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)/(2
)/(

2

2

pcppc
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ωωξωω

ωωξ
ωω

+−
≡  (B-20) 

 

ここで、 )/( pcH ωω は、連成前後における振動応答のピーク周波数のシフトによる伝達関

数（単位音圧に対する振動加速度応答）の低下を表す関数である。非連成時に対する連成時

の振動応答ピーク値の変化量 AL∆ をデシベルで表記すると、以下の通りとなる。 

 

 Hv-SPLlog20AL
_

_ ∆∆=









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uncouplep
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w



 (B-21) 

 |))/(log(20|Hv pcH ωω≡∆  (B-22) 

 







≡∆

e

n

p
plog20SPL  (B-23) 

 

図 B-10 に、式(B-21)を解釈するための模式図を示す。振動応答ピーク値の変化量 AL∆ は、

周波数の変化率により決まる伝達関数の低下量 Hv∆ と、局所空間における音圧レベルの上昇

量 SPL∆ の差により決まる。図 B-11 に、周波数の変化率に対する Hv∆ の計算結果を示す。

図 B-11 に示す通り、構造のQ値が高く、周波数の変化率が大きいほど、伝達関数の低下量

は大きい。 

 



JERG-2-130-HB002E 
 

  B-12 

 

図 B-10 モード連成による振動応答ピーク値の上昇量 AL∆ （模式図） 

 

 
図 B-11 周波数の変化率に対する伝達関数の低下量 
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B.2.2 音響・構造モード連成の実験結果 

 ここでは、B.2.1 項で述べたモード連成による振動応答の変化を実験により検証した結果に

ついて紹介する。衛星構体に良く使用される 4種類のハニカムパネルを用いた実験結果[B-4]、

及び実機大フェアリング（4/4D-LC 型下部フェアリング）と中型衛星（構造モデル）を用い

た実験結果について紹介する。 

 

(1) ハニカムパネルによるモード連成実験結果[B-4] 

図 B-12 に、ハニカムパネルを用いた実験のコンフィギュレーションを示す。図 B-12(a)で

は、ハニカムパネルの両面が拡散音場により加振され、図 B-12(b)では、ハニカムパネルの上

面は拡散音場により加振され、下面は局所空間に発生する音響モードと連成することとなる。

ハニカムパネル供試体の諸元は表 B-2 に示す通りである。実験時の計測点は、ハニカムパネ

ル上の加速度及びハニカムパネルと反響室床面間の音圧である。 

 

 

 

 

図 B-12 音響モードと構造モードの連成の有無に関する比較実験 
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表 B-2 ハニカムパネル供試体の諸元 
諸元 パネル 1 パネル 2 パネル 3 パネル 4 

表皮材料 アルミ CFRP アルミ アルミ 
コア材料 アルミ アルミ アルミ アルミ 

表皮厚さ[mm] 0.3 0.3 0.3 0.3 
コア厚さ[mm] 25 25 100 25 

表皮縦弾性係数[GPa] 71.6 104 71.6 71.6 
コア横弾性係数[MPa] 138 138 138 138 

表皮ポアソン比 0.33 0.33 0.33 0.33 
縦[m] 0.91 0.91 0.91 0.91 
横[m] 1.82 1.82 1.82 1.82 

パネル質量[kg] 7.6 4 10.6 7.6 
面密度[kg/m2] 4.6 2.4 6.4 4.6 

 

局所音圧上昇が発生しないケース（図 B-12(a)）と発生するケース（図 B-12(b)）において

計測された加速度レベル（計測点 6 箇所の平均値）及び、ハニカムパネルと反響室床面間で

計測された音圧レベルの上昇量を図 B-13 に示す。音圧レベルの上昇量は、200～600[Hz]付近

で約 10[dB]程度である。各振動応答を比較すると、局所音圧上昇が発生している場合の振動

応答のピーク周波数はシフトし、また、これらのケースではピーク値は低下している。この

傾向は、前述したモード連成理論と定性的に一致しており、4 種類のパネル全て同様の結果

が得られている。振動応答のピーク周波数の変化率及びピーク値の変化量についての定量的

な評価のためには、B.2.1 項で述べた通り、連成係数等の値を正確に見積もる必要があり困難

である。 

 

 
図 B-13 局所音圧上昇の発生有無による加速度レベル比較結果 
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(2) 実機大フェアリングと中型衛星によるモード連成実験結果 

次に、実機大フェアリング（4/4D-LC 型下部フェアリング）と中型衛星（構造モデル）を

用いた実験結果を示す。図 B-14(a)，(b)に示すように、フェアリング内を空にした状態とフ

ェアリング内に中型衛星を収納した状態（局所音圧上昇あり）のコンフィギュレーションに

て音響試験を実施し、音圧上昇量を評価した。音圧上昇量は、計測された音圧レベルの平均

値の差より求めた（図 B-15）。次に、図 B-14(b)，(c)に示すように、フェアリング内に中型衛

星を収納した状態（局所音圧上昇あり）と中型衛星単体（局所音圧上昇なし）のコンフィギ

ュレーションにて音響試験を実施し、衛星構体側面パネル（局所空間に面する構体パネル）

の振動加速度レベルの比較を行った（図 B-16）。中型衛星単体時（図 B-14(c)）の負荷音圧レ

ベルは、図 B-14(a)の音響試験時に計測された空フェアリング内の平均音圧レベルである。 

音圧上昇量の評価結果を図 B-15、振動加速度レベルの比較結果を図 B-16 に示す。ハニカ

ムパネルを用いた実験結果と同様に、音圧上昇が発生する周波数帯域（約 300Hz 以下）にお

いては、振動応答のピーク周波数のシフトが発生している。多くのピーク値については、同

等か下がる傾向にあるが、いくつかのピークにおいては、上昇が確認されている。しかし、

音圧上昇量と等しいピーク値の上昇は発生しておらず、本文で述べた通り、音圧上昇を加え

た音響試験は宇宙機にとって過負荷である。 

 

 

 
図 B-14 実験コンフィギュレーション 

(a)空フェアリング (b)フェアリング内中型衛星収納 (c)中型衛星のみ
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断面B
断面C

断面A

断面B
断面C
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断面C

断面A
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断面C

反響室

※ 印はマイクロフォン設置位置
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図 B-15 音圧上昇量の計測結果 

 

 
図 B-16 振動加速度レベルの比較結果（一例） 
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B.3 （参考）フィルエフェクト 

NASA では、宇宙機構体とフェアリング壁面間の局所空間で発生する音圧上昇をフィルエ

フェクトと呼び、NASA の音響振動試験基準[B-1]では、簡易式により予測した音圧上昇量を

加えた音響試験の実施を規定している。しかし、本文 2.2 項で述べたように、フィルエフェ

クトは局所音圧上昇の一現象であり、音圧上昇量を加えた音響試験は宇宙機にとって過負荷

となる。本項では、NASA の音響振動試験基準に示されているフィルエフェクトによる音圧

上昇量の予測式を紹介する。 

Manning ら[B-5,6]は、宇宙機を円筒形状と仮定し、宇宙機とフェアリング間の局所空間（円

環状の空間）を SEA によりモデル化することで、以下の予測式を提案した。 
 

 



















−+

+
=

)1(
2

1

2
1

log10
0

0

10

ratio
c

c

V
Hf

c
Hf

c

FactorFill  (B-24) 

 

ここで、フィルファクタ( FactorFill )とは、空フェアリング内の音圧レベルに対する宇宙機

収納時のフェアリング内の音圧レベル上昇量(dB)であり、 cf は 3/1 オクターブバンドの中心

周波数、H は宇宙機とフェアリング間の隙間、 0c は空気中の音速、 ratioV は宇宙機の体積 payloadV

とフェアリングの体積 emptyV の比 emptypayloadratio VVV /= である。この予測式は、SEA により導

出されたものであるため、モード密度が低い低周波数領域には適用できないことに注意が必

要である。SEA の詳細については、Appendix G を参照のこと。 

式(B-24)中の無次元周波数 0/ cHf c とフィルファクタの関係を図 B-17 に示す。宇宙機と

フェアリング間の隙間及び体積比が分かれば、簡単にフィルファクタ（＝音圧レベル上昇量）

を見積もることができる。式(B-24)によるフィルファクタの予測結果と、H-IIA の実機フェア

リング（4S 型）と八角柱状ダミー衛星を用いた実験結果の比較を図 B-18 に示す。式(B-24)

による予測結果は、高周波数帯域においては概ね実験結果を包絡しているが、低周波数領域

においては、実験結果の漸近的な傾向を示してはいるが包絡していないことが分かる。従っ

て、本予測式は、高周波数領域における音圧レベル上昇量の安全側の見積り式ととして利用

することができる。 
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図 B-17 フィルファクタと無次元周波数の関係 

 

 
図 B-18 フィルファクタと実験結果の比較 
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Appendix C ランダム振動試験と音響試験の選択方法について 

2.3 項では、音響加振とベース加振によるランダム振動環境の比較手法を紹介し、宇宙機シ

ステムあるいは大型サブシステムに対して、音響加振とベース加振によるランダム振動環境

に対する振動応答の違いを比較し、厳しい環境条件を適切に判断し、試験を選択することが

重要であることを述べた。Appendix C では、振動応答の比較手法のうち、供試体の面密度を

用いる方法とジョイントアクセプタンスと有効質量を用いた振動応答比較法について述べる。 

試験法を選択する際には、「試験法がフライト環境を模擬出来ているか」を検討することが

重要である。つまり、フライト時の供試体搭載位置における、ランダム振動の主要伝達パス

が、フェアリング内部音響か取付点からのランダム振動かを検討し、試験方法を選択する必

要がある。また、以下に示す振動試験と音響試験の相違についても留意する必要がある。 

振動試験では、供試体の振動台取付面から加振機による負荷が入力されるが、供試体の 1

次モード以上の周波数では、供試体の各モードの有効質量[C-1]が急激に低下するため、加速

度応答が低下する。また、供試体を加振機に取り付ける治具の高周波でのローパスフィルタ

ー効果（高周波減衰効果）により、供試体の主要周波数以上の高周波（＞2kHz）に対して負

荷が伝わりにくい。一方、音響試験の場合、入力は構造の表面（特に広い表面）に直接作用

するため、ローパスフィルター効果がなく、供試体に対して高周波（～10kHz）まで負荷を

与えることが出来る。図 C-1 に 80kg 級の衛星（ETS-I）の音響試験時とランダム振動試験時

の振動応答の実効値（Grms）を比較した例を示す。衛星下端から離れるほど音響負荷時の応

答が大きく、音響が主要伝達パスとなっていることが分かる[C-1]。また、図 C-2 に約 400kg

級（ETS-III）の衛星構体上同一計測点における振動応答（PSD）の比（音響試験／振動試験）

を示す。同一点（501(Z)計測点）でも高周波（700Hz）ほど音響が支配的で主要伝達パスとな

っていることが分かる[C-1]。 

以上のように、一般的にベース加振である振動試験と面加振である音響試験では、入力負

荷のパスによって振動応答に相違がある。 

C-1項では小型衛星や衛星のコンポーネントなどに対して取付部のランダム振動環境（PSD）

と音響環境の音圧レベル（SPL）が分かっている場合、供試体の面密度によって音響と振動

のどちらが主要パスであるかを検討する簡易計算法を示す。また、C-2 項では音響加振およ

びベース加振に対する振動応答をジョイントアクセプタンスや有効質量により表現し、各加

振方法に対するランダム振動応答の比較手法を示す。 

 

ロケットや衛星が小型であった宇宙開発の初期には、衛星システムに対してランダム振動

試験のみが規定されていた。近年では、ロケット及び衛星の大型化に伴い、大型衛星システ

ムに対しては音響試験のみが規定され、同時に打ち上げられる小型衛星に対してはランダム

振動試験のみ、またはランダム振動試験と音響試験の両方が規定される場合がある。大型衛

星システムのコンポーネントに対しては、ランダム振動試験のみが規定される場合が多い。 
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図 C-1 衛星の音響試験とランダム振動試験の位置による応答の違い 

 

 
図 C-2 衛星の音響試験とランダム振動試験時の加速度応答（PSD）比 
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C.1 供試体の面密度による音響試験とランダム振動試験の有効性の 
簡易検討方法 
 

供試体が音響を受ける面積と供試体質量の比（＝面密度，質量÷面積）によって、音響試

験と振動試験の有効性について簡易的な検討を行うことが出来る[C-2]。 
図 C-3 に示すように、質量m 、減衰係数比 nξ 、固有振動数 nω の 1 自由度系（供試体に相

当）を考え、音響加振（音響試験）とベース加振（振動試験）を受ける場合をそれぞれ考え

る。 

 

 

図 C-3 供試体の音響加振・ベース加振モデル 

 

音響加振を受ける場合、音響に面している表面積を S 、絶対変位を x とすれば、モード座

標に対する 1 自由度系の運動方程式は、 

 
 mpSCxxx npnnn /2 2 =++ ωωξ   (C-1) 

 

となる。 

ここで、Cnp は音響と振動の連成係数 ∫≡
S npnp dSSC ϕφ1 である。 nφ は振動のモード形状、 pϕ

は音響の分布である。Cnp は、音響の振動への寄与度を表すパラメータであり、Cnp が大きい

ほど振動モードの応答が大きくなることを示す。 

一方、モード座標に対応する 1 自由度系がベース加振を受ける場合、相対変位を z 、ベー

スの絶対変位を y とすれば、その運動方程式は、 

 
 yzzz nnn  −=++ 22 ωωξ  (C-2) 
 
となる。ここで、相対変位を考えるのは、式(C-2)のように、外力項が y− のように、簡潔に

ベース加振

音響加振

表面積S
共振倍率Q
共振周波数

]/)/[( 22 HzsmPSDv

nf

]/[ 2 HzPaPSDa

x

k c
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書け、また、Appendix P に示すように、共振時は相対変位も絶対変位も大きな相違は無いた

めである。ここで、式(C-1)と式(C-2)の外力項を等値すれば、音響負荷と同等の外力となるベ

ース加振の等価加速度 PSD が次式で得られる。 

 
 ]/)/[(/)( 2222 HzsmmSCPSDPSD npav ×=  (C-3) 

 

ここで、 aPSD は音圧のパワースペクトル密度であり、 vPSD が等価加速度 PSD である。例

えば、1/3 オクターブバンドの音圧レベル(dB)で音圧が規定される場合、その音圧レベル L か

ら aPSD は次式で求められる。 

 

 
c

L

a f
pPSD

232.0
10 10/2

0 ×
=  (C-4) 

 

ここで、 5
0 100.2 −×=p (Pa)であり、 cf は 1/3 オクターブバンドの中心周波数(Hz)である。 

次に、音響負荷時とベース加振時の加速度応答は、5.5 項 式(5-6)に示す Miles の式によっ

て求められる。Miles の式を用いると、音響負荷時の加速度実効値 rmsx とベース加振時の加

速度実効値 rmsz の比は、式(C-5)となる。 

 

 
m

SC
fPSD
fPSD

fPSDQf

mSCfPSDQf

z
x np

nv

na

nvn

npnan

rms

rms ×=
×

××
=

)(
)(

)(
2

/)()(
2

22

π

π




 (C-5) 

 

ここで、Qは共振倍率で )2/(1 nQ ξ= であり、 )2/( πωnnf = である。式(C-5)から、音響負荷

時の応答がベース加振時の応答よりも大きくなる条件は、 

 

 
)(
)(

nv

na
np fPSD

fPSD
C

S
m
<  (C-6) 

 

となる。この式(C-6)は、供試体の面密度が、供試体の固有振動数 nf と音響試験の音圧パワー

スペクトル密度 aPSD 、音響と振動の連成係数 npC 及びランダム振動試験の等価加速度 vPSD

から求まる値より小さければ、音響試験がランダム振動試験よりも供試体に大きな負荷を与

えることが出来る条件である（即ち、音響試験が有効である指針である）。連成係数 npC の

値は、音場の性質に依存する。Appendix K に示すように進行波の場合は加振される振動モー
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ドが大きく偏るが、ここでは連成係数 npC を最大値である 1.0（音場が進行波の時の値）とし

て考える。連成係数 npC の正規化条件については、Appendix B を参照のこと。 

以上により、音響試験がランダム振動試験よりも大きな負荷となる条件は、次式となる。 

 

 
)(
)(

nv

na

fPSD
fPSD

S
m
<    (C-7) 

 

例えば、1次固有振動数が 200Hzのコンポーネントに対して、音響試験で 133.5dB（200Hz）、

ランダム振動試験で Hzsm /)/(0.8 22 (200Hz)を負荷する場合、音場が進行波である場合の音

響試験が有効となる条件は、以下より面密度が ]/[9.4 2mkg 以下であることが分かる。 

 

 ]/[193
200232.0
10)102( 2

10/5.13325

HzPaPSDa =
×
××

=
−

 (C-8) 

 ]/[9.4
0.8

193 2mkg
S
m

=<  (C-9) 

 

式(C-7)で得られた面密度の条件式は、一例であり、一般的な条件式ではないことに注意す

る必要がある。実際の衛星搭載機器について検討する場合、図 C-4 に示すように、搭載機器

が曝される音響負荷レベル及び搭載機器の衛星構体取付部の加速度レベルから機器個別に計

算する必要がある。 

 

音響試験とランダム振動試験の選択方法は、上述の方法以外に、解析や経験による判断な

ど様々な方法があるが、一般的に面密度は、音響試験とランダム振動試験の選択に重要な基

準の一つである。電源系や推進系のように面密度が大きいコンポーネントは、集中バネ・集

中マスの振動系に近くランダム振動試験が有効となることが多い。太陽電池パドル、アンテ

ナ、燃料タンク、圧力タンクなどの面密度が小さいコンポーネントは、面構造の振動系とな

りランダム振動より音響試験が有効となることが多い。 

また、小型の宇宙機システム、フェアリング構造に直接搭載される機器、及びフェアリン

グ構造の近傍に搭載される機器については、音響とランダム振動の複合した環境に晒される

ため、主要伝達パスを区別することが困難である。従って、このような場合、音響試験とラ

ンダム振動試験の両方を実施するのが望ましい。 
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図 C-4 アンテナ等の衛星搭載機器 

 

 

C.2 ジョイントアクセプタンスと有効質量を用いた応答比較法 
 
音響加振（音響試験）およびベース加振（ランダム振動試験）に対するる振動応答をジョイ

ントアクセプタンスや有効質量により表現し、各加振方法に対するランダム振動応答の比較

手法を示す。 
 

C.2.1 解析理論 

図 C-5 に示す構造に対し、ベース加振を受ける平板構造(Subsystem)のみを取り出したモデル

を考える。ベース部が加速度パワースペクトル密度𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔)（面外方向加振のみ）を受けると

すると、構造の𝑟𝑟次モードについてモード加速度応答�̈�𝑞𝑟𝑟は式(C-10)で表される。 
 

 

図 C-5 ベース加振を受ける平板構造 

 

 �̈�𝑞𝑟𝑟(𝜔𝜔) =
𝜔𝜔2𝑇𝑇𝑟𝑟

𝛬𝛬𝑟𝑟𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)
𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔) (C-10) 

 𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔) = −𝜔𝜔2 + 𝑗𝑗2𝜁𝜁𝑟𝑟𝜔𝜔𝑟𝑟𝜔𝜔 + 𝜔𝜔𝑟𝑟2 (C-11) 

 

ここで、𝛬𝛬𝑟𝑟はモーダル質量、𝑇𝑇𝑟𝑟は面外方向のベースの剛体運動と構造の𝑟𝑟次モードの加速度応

衛星構体

アンテナ

取付部加速度

音響

受音面積S

]/[ 2 HzPaPSDa

]/)/[( 22 HzsmPSDv

System

Subsystem

Subsystem
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答との連成度合いを表す刺激係数（Modal Participation Factor）、𝜔𝜔𝑟𝑟は固有角周波数、𝜁𝜁𝑟𝑟は減衰

比である。このモード加速度応答�̈�𝑞𝑟𝑟(𝜔𝜔)を用いて、ベース加振𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔)を受ける構造の点𝑥𝑥にお

ける応答変位𝑊𝑊(𝑥𝑥)、応答変位パワースペクトル密度𝑆𝑆𝑤𝑤,𝑚𝑚𝑚𝑚
𝑟𝑟𝑎𝑎𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑥𝑥,ω)は式(C-12)、(C-13)で求めら

れる。 

 

 𝑊𝑊(𝑥𝑥,ω) = 𝜑𝜑𝑅𝑅𝑧𝑧(𝑥𝑥)𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔) + ��̇�𝑞𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝜑𝜑𝑟𝑟(𝑥𝑥) ≅��̇�𝑞𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝜑𝜑𝑟𝑟(𝑥𝑥)
∞

𝑟𝑟=1

∞

𝑟𝑟=1

 (C-12) 

 𝑆𝑆𝑤𝑤,𝑚𝑚𝑚𝑚
𝑟𝑟𝑎𝑎𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑥𝑥,ω) ≅�𝑆𝑆𝑞𝑞𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝜑𝜑𝑟𝑟2(𝑥𝑥) + ��𝑆𝑆𝑞𝑞𝑟𝑟𝑞𝑞𝑠𝑠(𝜔𝜔)

𝑟𝑟≠𝑠𝑠

∞

𝑟𝑟=1

𝜑𝜑𝑟𝑟(𝑥𝑥)𝜑𝜑𝑠𝑠(𝑥𝑥) (C-13) 

 

𝜑𝜑𝑅𝑅𝑧𝑧(𝑥𝑥)は拘束モード（constraint mode）のモード形状であり、ここでは弾性モードが励起され

ている状態を考慮する為、応答変位に対して拘束モードが無視出来るほど小さいと仮定する

と、式(C-12)の近似が成り立つ。 𝑆𝑆𝑞𝑞𝑟𝑟は𝑟𝑟次モードの応答変位パワースペクトル密度、𝑆𝑆𝑞𝑞𝑟𝑟𝑞𝑞𝑠𝑠は

𝑟𝑟、𝑠𝑠次のクロススペクトル密度である。ここで、𝑆𝑆𝑞𝑞𝑟𝑟は式(C-14)に示す有効質量𝑚𝑚𝑚𝑚𝑟𝑟、伝達関

数𝐻𝐻𝑟𝑟(𝜔𝜔)を用いて、式(C-16)にて表される。 

 

 𝑚𝑚𝑚𝑚𝑟𝑟 =
𝑇𝑇𝑟𝑟2

𝛬𝛬𝑟𝑟
 ，𝐻𝐻𝑟𝑟(𝜔𝜔) =

𝑇𝑇𝑟𝑟
𝛬𝛬𝑟𝑟𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)

 (C-14) 

 |𝐻𝐻𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2 =
𝑇𝑇𝑟𝑟2

𝛬𝛬𝑟𝑟2|𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2 =
𝑚𝑚𝑚𝑚𝑟𝑟

𝛬𝛬𝑟𝑟|𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2 (C-15) 

 𝑆𝑆𝑞𝑞𝑟𝑟(𝑥𝑥,𝜔𝜔) = |𝐻𝐻𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔) (C-16) 

 

また、同様にして𝑆𝑆𝑞𝑞𝑟𝑟𝑞𝑞𝑠𝑠は式(C-18)にて表される。 

 

 |𝐻𝐻𝑟𝑟𝑠𝑠(𝜔𝜔)|2 =
𝑇𝑇𝑟𝑟𝑇𝑇𝑠𝑠

𝛬𝛬𝑟𝑟𝛬𝛬𝑠𝑠𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝑍𝑍𝑠𝑠(𝜔𝜔)
 (C-17) 

 𝑆𝑆𝑞𝑞𝑟𝑟𝑞𝑞𝑠𝑠(𝑥𝑥,𝜔𝜔) = |𝐻𝐻𝑟𝑟𝑠𝑠(𝜔𝜔)|2𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔) (C-18) 

 

式(C-16)、(C-18)の結果を式(C-13)に代入することにより、応答変位パワースペクトル密度

𝑆𝑆𝑤𝑤,𝑚𝑚𝑚𝑚
𝑟𝑟𝑎𝑎𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑥𝑥,ω)が求まる。したがって、加振方法の違いによるランダム振動環境の構造に対する

クリティカリティの違いを検討する場合、ジョイントアクセプタンスを用いた簡易音響振動

解析による応答変位パワースペクトル密度（式(S-20)）と有効質量を用いた振動解析による

応答変位パワースペクトル密度（式(C-13)）を比較すれば良いことがわかる。なお、応答加

速度で比較しても同等の結果となる。 
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C.2.2 応答比較手法の簡易化 

ここでは、式(S-20)と式(C-13)を用いた応答比較手法の簡易化を示す。𝑟𝑟次モードの応答変位

のクロススペクトル密度が無視出来るほど小さいと仮定すると、ベース加振による応答変位

および加速度のパワースペクトル密度は式(C-19)、(C-20)と表される。 

 

 𝑆𝑆𝑤𝑤,𝑚𝑚𝑚𝑚
𝑟𝑟𝑎𝑎𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑥𝑥,ω) ≅��𝑆𝑆𝑞𝑞𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝜑𝜑𝑟𝑟2(𝑥𝑥)�

∞

𝑟𝑟=1

= �
𝑚𝑚𝑚𝑚𝑟𝑟𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔)
𝛬𝛬𝑟𝑟|𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2 𝜑𝜑𝑟𝑟

2(𝑥𝑥)
∞

𝑟𝑟=1

 (C-19) 

 𝑆𝑆𝑎𝑎,𝑚𝑚𝑚𝑚
𝑟𝑟𝑎𝑎𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑥𝑥,𝜔𝜔) = �

𝑚𝑚𝑚𝑚𝑟𝑟𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔)
𝛬𝛬𝑟𝑟|𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2 𝜑𝜑𝑟𝑟

2(𝑥𝑥)𝜔𝜔4
∞

𝑟𝑟=1

 (C-20) 

 

固有角周波数𝜔𝜔𝑟𝑟における応答加速度パワースペクトル密度のピーク値は隣接モードの影響

を受けないと仮定し、式(C-20)のモード重ね合わせを無視すると式(C-21)が成り立つ。 

 

 𝑆𝑆𝑎𝑎,𝑚𝑚𝑚𝑚
𝑟𝑟𝑎𝑎𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑥𝑥,𝜔𝜔𝑟𝑟) ≅�

𝑚𝑚𝑚𝑚𝑟𝑟𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔𝑟𝑟)
𝛬𝛬𝑟𝑟 ∙ 4𝜁𝜁𝑟𝑟2

𝜑𝜑𝑟𝑟2(𝑥𝑥)
∞

𝑟𝑟=1

≅
𝑚𝑚𝑚𝑚𝑟𝑟𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔𝑟𝑟)
𝛬𝛬𝑟𝑟 ∙ 4𝜁𝜁𝑟𝑟2

𝜑𝜑𝑟𝑟2(𝑥𝑥) (C-21) 

 

本仮定は、ジョイントアクセプタンスを用いた応答解析の簡易式（式(S-22)）と同等であり、

式(C-21)と式(S-22)を比較することで、簡易に加振方法の違いによるランダム振動環境の構造

に対するクリティカリティの違いを見積ることができる。式(C-22)に示す様に、双方の応答

加速度パワースペクトル密度の比を求めると、共通項（𝜑𝜑𝑟𝑟2(𝑥𝑥)，𝛬𝛬𝑟𝑟，4𝜁𝜁𝑟𝑟2）が約分でき、す音

響加振とベース加振に対する応答に寄与するパラメータ𝐼𝐼𝑎𝑎、𝐼𝐼𝑟𝑟を比較することで、構造に対

応するランダム振動環境のクリティカリティを比較することが出来る。ただし、本手法では、

構造振動に支配的なモードのみを取り出し、他のモードの影響は考慮していない点に注意が

必要である。本手法の適用例を図 C-6 に示す。 

 

 
𝑆𝑆𝑎𝑎,𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟
𝑟𝑟𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑(𝑥𝑥,𝜔𝜔𝑟𝑟)

𝑆𝑆𝑎𝑎,𝑚𝑚𝑚𝑚
𝑟𝑟𝑎𝑎𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑥𝑥,𝜔𝜔𝑟𝑟)

≅

4𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔𝑟𝑟)𝐴𝐴2𝑆𝑆𝑝𝑝(𝜔𝜔𝑟𝑟)𝜑𝜑𝑟𝑟2(𝑥𝑥)
𝛬𝛬𝑟𝑟2 ∙ 4𝜁𝜁𝑟𝑟2

𝑚𝑚𝑚𝑚𝑟𝑟𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔𝑟𝑟)
𝛬𝛬𝑟𝑟 ∙ 4𝜁𝜁𝑟𝑟2

𝜑𝜑𝑟𝑟2(𝑥𝑥)
=
𝐼𝐼𝑎𝑎
𝐼𝐼𝑟𝑟

 (C-22) 

 𝐼𝐼𝑎𝑎 = 4𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔𝑟𝑟)𝐴𝐴2𝑆𝑆𝑝𝑝(𝜔𝜔𝑟𝑟), 𝐼𝐼𝑟𝑟 = 𝑚𝑚𝑚𝑚𝑟𝑟𝛬𝛬𝑟𝑟𝑆𝑆𝑎𝑎(𝜔𝜔𝑟𝑟) (C-23) 
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図 C-6 ジョイントアクセプタンスと有効質量を用いた応答比較法の適用例 

 

C.3 音響試験とランダム振動試験の選択と注意点 
音響試験とランダム振動試験の選択と注意点について以下に述べる。 

(1) 面密度の小さいコンポーネント（太陽電池パドル、アンテナ、燃料タンク、圧力タン

ク等）は、音響負荷が支配的となることが多いため、音響試験を選択して実施するこ

とが多い。 

(2) 音響試験による負荷をランダム振動試験により代替する場合、音響試験と同等の振動

応答を得るために必要となる振動負荷レベルは、供試体に対し過大負荷となることが

多い。従って、音響試験代替のためのランダム振動試験は、過大な負荷を与えるため

フライト時に発生しない不具合が発生しかねない。過大な振動応答を緩和するために、

リミット制御によるノッチングをかけ、一部の周波数において過大な負荷を低減する

ことも一手段である。 
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必要となるパラメータはSAPの構造数学モデル（モード形状）と音響・ランダム振動の各試験条件である。
適用例では、試験結果、解析結果ともに100Hz以上の周波数では音響試験が支配的となっている。
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Appendix D 累積疲労損傷の評価方法 

D.1 簡易的な応力見積もり方法 

搭載機器の試験計画や再試験において考慮される累積疲労は、応力を基に評価することに

なるが、この場合、搭載機器のランダム振動から応力の見積もりが必要となる。一般に音響

試験時の搭載機器のランダム振動加速度は、多数の振動モードが励起されるので応力計算が

困難である。しかし、搭載機器の初期設計における強度・疲労評価のための応力は、搭載機

器の最大応力が１つの主要モード（通常、1 次固有振動モード）に支配されると仮定する場

合、簡易モデルにより見積もることが可能である。この支配的な主要モードの固有振動数
nf

において、ベース加速度加振を受ける 1 自由度振動系の相対変位は、加速度と変位の伝達関

数式(D-1)と Miles の式（5.5 項の式(5-6)）を用いた式(D-2)で求められる。 
 

 
2

2_ 2
1

2)(1
1)( 








+−
−

=
nnnn

ad fffjff
fH

πξ
 (D-1) 

 
2

2
1

4
)(









=

nn

nan
rms f

fPSDfd
πξ

π  (D-2) 

 

ここで、 nξ は減衰係数比、 rmsd は搭載機器の相対変位の実効値であり、 )( na fPSD はベース

加速度の PSD である。さらに、速度の実効値 rmsv とベース加速度 PSD の関係を式(D-3)に示

す。 

 

 
nn

na
rmsnrms f

fPSDdfv
ξπ

π )(
4
12 ==  (D-3) 

 

2kHz 以下の周波数では、搭載機器の主要モードが曲げモードである場合、搭載機器に発生

する最大応力の実効値 rmss は搭載機器振動速度の実効値 rmsv と比例する[D-1～D-4]。よって、

最大応力の実効値とベース加速度 PSD の関係は、式(D-4)で簡易的に見積もることが出来る。 
 

 
nn

na

L
Lnrmsrms f

fPSD
c

CEcfCEvS
ξπ

)(
4

/)( ==  (D-4) 

 

ここで、定数C は構造の幾何学形状、応力集中係数に依存し、C = 4～8 であり、大きい値

を使用すると安全側になる[D-1～D-4]。E は材料のヤング率、 Lc は材料の縦波の音速である。

最大応力の実効値と搭載機器振動速度の実効値の比例関係については累積疲労損傷の計算前

提となる事項であり、D.3 項で後述する。 
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D.2 故障及び疲労評価の方法 
D.2.1 逆パワー則（Inverse Power Law） 

多くの機械と電子機器の負荷時間による故障メカニズムは、故障に至る時間( tF )とランダム

振動の実効値σ の逆パワー則でモデル化することが出来る[D-5]。 

 
 b

t cF −= σ  (D-5) 

 

ここで、 bc, はハードウェアによる定数である。式(D-5)より、異なる音響ランダム振動

負荷の実効値 21, σσ による故障時間 21, tt FF の関係は式(D-6)によって求められる。 

 

 

b

tt FF 







=

2

1
12 σ
σ

 (D-6) 

 

故障する時間と振動の実効値は、累乗b の関係である。式(D-7)のように、ランダム振動の

パワースペクトル密度 )( fPSD にも適用できる。 

 

 

2/

2

1
12 )(

)(
b

tt fPSD
fPSDFF 








=  (D-7) 

 

b は、定数で統計上経験により決まる値である。複雑な電気コンポーネントに対し、打上

げ時の非定常ランダム負荷を定常ランダム試験により模擬する場合は、 4=b が使用されてい

る[D-6, D-7]。また、文献[D-8]では、逆パワー則のことを疲労関係式(Fatigue Relationship)と呼

び、ランダム振動に対し、 8=b とされている。 

式(D-7)の具体例として、 4=b の場合、パワースペクトル密度で 2 倍の試験は、故障に至

る時間が 4/1 となり、負荷レベルは、負荷時間より故障への寄与度が大きいことが分かる。 
 

D.2.2 S-N 曲線による累積疲労損傷モデル 

構造材料がある一定以上の繰り返し応力を受ける場合、累積疲労損傷が生じ、疲労が進展し

最終的には構造物が破壊される。累積疲労損傷が生じる最低の応力を材料の疲労限度と呼び、

それ以上の応力で累積疲労損傷が生じる。多くの構造材料の疲労データは、一般的に、横軸に

繰り返し数（サイクル数, N ）、縦軸に応力振幅 S を示したS-N曲線で示される。このサイクル

数とは、疲労破壊を生じる繰り返し数である。 

 S-N曲線について様々な関数が提案されているが、図D-1に示すように両対数グラフ上で直線

となる理想化されたS-N曲線が一次近似として使用できる。 
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図 D-1 構造材料に対する理想化された S-N 曲線 

 

 さらに、材料の疲労限度を無視して、S-N 曲線を両対数グラフ上の直線と近似すると、 

 

 bcSN −=  (D-8) 
 

となる。ここで、 cb, は材料固有の定数である。図 D-1 から分かるように、b が小さいほど

S-N 曲線の傾きが大きく寿命が短い。N が時間に比例し、S がランダム振動実効値に比例す

ることを用いれば、式(D-8)は逆パワー則になる。しかし、式(D-8)のb は材料の実験値であ

り、逆パワー則における経験的に得られたb と異なることに注意が必要である。式(D-8)のb

の値は、切欠きの無いスチールやアルミニウム合金に対しては、 =b 6～10 が一般的に使用さ

れる[D-9, 10, 11]。 

 式(D-8)は疲労限度を無視しているため、疲労限度以下の小さい応力でも累積疲労損傷を生

じ得るとするモデルであるため、安全側の評価方法である。 

 

D.2.3 線形累積疲労損傷マイナー則 

音響試験やランダム振動試験に多数回（AT、QT、再試験等）供される供試体は、マイナ

ー則による累積損傷を評価し、累積疲労を把握することが必要である。図 D-2 に示すように

異なる振幅( 1S 、 2S )を負荷した場合、累積疲労損傷の計算方法は、各振幅の負荷での繰り返

し回数及び平均寿命回数によって計算できる。一般的に、振幅 iS の繰り返し応力を平均 iN 回

受けて破壊するとした場合、振幅 iS の応力で 1 回の繰り返しを受けると iN/1 だけ平均寿命が

失われると考える。 in 回の繰り返しの途中で応力の振幅が変化する場合やm 個異なる振幅が

負荷する場合の平均累積疲労損傷の度合を示す平均累積疲労損傷値Dは、1 に達すると破壊

境界線外となり破壊する（図 D-3）。即ち、 
 

繰り返し数,

応
力
振
幅

)log(N

)log(S

eS疲労限度,

b

1
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1 (D-9) 

 

である。実際の場合、応力負荷の順序や材料の形状などの条件によって式(D-9)の平均累積疲

労損傷値Dは、 201.0 ～ の範囲に修正する必要がある。例えば、応力負荷の順序が高い応力か

ら低い応力への繰り返し（図 D-2(a)）の場合、平均累積疲労損傷値は 1>D 、逆に、応力負

荷の順序は低い応力から高い応力への繰り返し（図 D-2(b)）の場合、平均累積疲労損傷は

1<D である。また、累積疲労の平均寿命は材料、形状、応力振幅が同じでも大きなばらつ

き（10 倍以上の場合もある）がある。 

さらに、平均寿命（ iN ）は、疲労試験で得られた実験値であり、試験片と実験装置負荷の

ばらつき等のため、統計的な値である。従って、式(D-9)を用いて評価する時、平均寿命( iN )

のばらつきを考えなければならない。平均寿命の統計分布は、対数正規分布が用いられるこ

とが多い。高信頼性が要求されるフライト品については、「平均寿命より σ3− 側の寿命」、又

は「平均寿命をスキャタファクタ（Scatter Factor，通常 4 を用いることが多い）で除した寿

命」を用いて累積疲労損傷解析を実施する[D-12, D-13]。図 D-4 には、負荷応力 1S に対応する

平均寿命を 1N とし、信頼性を考慮した平均寿命を σ3N として示してある。 
 

 

 
図 D-2 繰り返し応力の負荷変化 

 

時間

応
力 1S

2S

時間

応
力 1S
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図 D-3 多段振幅負荷する場合の破壊則 

 

 
図 D-4 平均寿命と下限破壊境界の関係（S-N 曲線） 

 

 

D.3 累積疲労損傷の具体的計算方法と計算例 
本項ではランダム振動が負荷される機器の疲労損傷度の計算方法と計算例について述べる。

D3.1 項では、機器の発生応力が狭帯域ランダムである場合に発生応力の極大値（以下、特に

断りが無い限り極大値を単に極値と呼ぶ）が Rayleigh 分布に従うことを利用する計算方法を

示す。この方法は機械分野で広く使用されており、用いる計算式も簡便であるため扱いやす

いが、機器の発生応力が広帯域ランダムである場合は誤差が大きく適切な計算とならないこ

とに注意が必要である。なお機器の発生応力が狭帯域ランダムとなるか広帯域ランダムとな

るかは、機器の固有振動数における発生応力のスペクトルが他の周波数に比べ卓越するかど

うかで決まり、それは機器の固有振動数と機器への入力スペクトルに依ることが分かってい

る[D-17]。例えば、固有振動数が高いと固有振動数より低周波側の発生応力が無視できなく

なり、狭帯域ランダムではなく広帯域ランダムとなる。また、固有振動数における入力スペ

クトルが他の周波数に比べ小さいと、固有振動数における発生応力は卓越せず、広帯域ラン

ダムとなる。このことは D3.2.2 項で確認する。D3.2 項では、機器の発生応力が狭帯域ランダ

1S

2S

3S

1n 1N 2n 3n2N
繰り返し数

応
力
振
幅 破壊境界線

マイナー則,

S

)log(N

1=D

繰り返し数

50%確率（平均値）

応
力
振
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)log( 1N)log( 3σN
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ムか広帯域ランダムであるかに関わらず適用できる Rice 分布を用いる計算方法を示す。平均

ゼロのランダム信号が狭帯域ランダムである場合、その信号の時系列波形は図 3-1(a)に示す

ように一つの振動数に支配され、負から正へのゼロクロスの数と極値の数が一致する。なお

極値は必ず正の領域で観測される。一方、広帯域ランダムの場合は、信号は複数の振動数成

分を持つため、時系列波形は図 3-1(b)に示すように、極値は負の領域にも出現する。したが

って、単位時間あたりの振幅のゼロクロス数と極値の総数が出現する回数は必ずしも一致し

ない。なお、単位時間あたりの振幅のゼロクロス数と極値の総数との比はイレギュラリティ

として定義され、後述の Rice 分布を用いた疲労損傷度の計算（式 D-19）に用いられる。 

 

 
(a) 狭帯域ランダム            (b) 広帯域ランダム 

図 D-4 狭帯域ランダム(a)と広帯域ランダム(b)の時系列波形イメージ 

（星印:ゼロクロス点、丸印：極値） 

 

Rice 分布を用いる方法は D3.1 項の方法に比べ複雑な計算を要するが、発生応力を狭帯域ラ

ンダムに限定しない点で D3.1 項の方法よりも汎用性が高い。よって発生応力が狭帯域ランダ

ムを示すことが明らかである場合を除き、D3.1 項で示す方法より D3.2 項の方法を適用して

計算することが望ましい。 

まず、D3.1 項と D3.2 項で共通して用いる前提条件を以下に示す。 

• 仮定 1 

応力は、D.1 項に述べたように、1 つの主要モード（通常、1 次固有振動モード）に支配

される。この場合、応力は機器の主要モードにおける速度応答に比例する。 

• 仮定 2 

構造部材の S-N 曲線は、D.2.2 項に示した近似式(D-8)に従う。 

• 仮定 3 

ランダム振動による応力レベルは、図 D-5 に示すゼロを中心とした正規分布に従う。 

• 仮定 4 

平均累積疲労損傷値Dが式(D-9)を満たしたとき、破壊する。 

上記の仮定 1 と 3 から、応力は機器を 1 自由度振動系で模擬した速度応答と等価として扱っ

て差し支えない。  
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D.3.1 Rayleigh 分布による疲労損傷度の計算方法 

前述の仮定を用いたとき、平均累積疲労損傷値Dの期待値は以下の式で表される。 

 

 ( ) )2/1(2)]([ bS
C
nnDE

b

rms +Γ=  (D-10) 

 ( ) ∫
∞ −−

=Γ
0

1
dym ey ym  (D-11) 

 

ここで、 

b  ：式(D-8)にて定義された材料定数b  
n  ：応力の繰り返し回数 Tf0= （T ：加振時間） 

0f  ：主要モードの固有振動数 

rmsS ：応力の実効値 

C  ：式(D-8)にて定義された材料定数c  

Γ  ：ガンマ関数 

][xE ：ランダム変数 x の期待値 

 

図 D-5 正規分布に従うランダム波 

である。式(D-10)の導出の詳細は文献[D-14]にゆずるが、応力が正規分布に従い 1 つの主要モ

ードに支配されるとき、応力の時系列信号は狭帯域ランダムであり、応力の極値の分布が

Rayleigh 分布に従うことを利用して、比較的簡単に導かれるものである。 

次に、破壊に至る場合を考える。破壊に至る場合、 1)]([ =nDE ，
bCSNn −== であるの

で、これらを式(D-10)に代入すると、 

 

 ( ) )2/1(21 bSS
b

rms
b +Γ= −  (D-12) 
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となる。従って、ランダム振動と同じ時間で疲労破壊に至る等価な正弦波応力振幅 eqS の関

係は、 

 
 rmseq SS κ=  (D-13) 

 { } bb /1)2/1(2 +Γ=κ  (D-14) 

 

となる。この eqS が、ランダム振動と同等の疲労寿命を与える等価な正弦波振幅である。式

(D-14)から計算されるκ とb との関係を表 D-1 に示す。尚、材料定数b の値が大きくなるほ

ど eqS が大きくなるのは、b が大きいほど S-N 曲線の傾きが緩くなり寿命が短くなるため、

同じ時間で疲労破壊に至る正弦波応力振幅は大きくなるからである。 

 
表 D-1 式(D-13)によるκ , b の関係 

b  κ  
1 1.25  
2 1.41  
3 1.55  
4 1.68  
5 1.80  
6 1.91  
7 2.01  
8 2.10  
9 2.20  

10 2.28  

 

次に、計算例を示す。 

（疲労の計算例） 
ランダム振動試験にて得られた構造部材の応力 PSD の例を図 D-6 に示す。この例では周波

数 18Hz の 1 次モードが卓越している。40Hz 以下の成分の実効値でも 97MPa と全実効値

98MPa の 99%を占めており、仮定 1 は満たされている。一般に、式(D-4)から分かるように、

加速度レベルが各モードで同等でも、応力は高次モードほど寄与が少なくなるので、仮定 1

が満たされることが多い。また、この構造部材の S-N 曲線が図 D-7 に示すように 

 

 27100.5,65.9, ×=== CbCNS b  (D-15) 

 

であるとする。式(D-13)よりランダム振動試験時の応力と同等の疲労度を与える等価正弦波

振幅 eqS は、 98=rmsS [MPa]を使って、 
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 { } ]MPa[221)2/65.91(982 65.9/1 =+Γ××=eqS  (D-16) 

 

となる。図 D-7 中にこの応力を併記すると、疲労限度の繰り返し数は
5102.1 × 回であり、疲

労に至る時間 tF は 

 
 hr][9.1]Hz[18/]Cycles[102.1 5 =×≈tF  (D-17) 

 

であることがわかる。 

 

 
図 D-6 ランダム振動試験時の応力測定データ（実効値 98=rmsS [MPa]） 
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図 D-7 構造部材の S-N 曲線( 65.9=b ) 

 

以上に示した計算例は、応力が 1 つの主要モードに支配される場合である。式(D-4)に示し

たように、応力は速度と比例するので、加速度応答で主要なモードが 2 つ以上存在する場合

でも、疲労評価上クリティカルなモードは振動速度の大きい低次モードであることが多く、

D.1 項で示した計算方法は現実問題として有効な方法である。 

尚、応力が 2 つ以上のモードに支配されている場合、応力の時系列信号は狭帯域ランダム

ではなくなる。その時、応力のピーク値の分布は Rayleigh 分布ではなく、確率密度関数の標

記が複雑なライス分布(Rice Distribution)となり、疲労評価には数値計算が必要となる。詳細

は、文献[D-15]を参照のこと。 

 

D.3.2 Rice 分布による疲労損傷度の計算方法 

D.3.2.1 Rice 分布 

Rice 分布を用いた疲労損傷度の計算方法を示すにあたり、まずは Rice 分布の概要を述べる。

Rice 分布[D-16]は、Rayleigh 分布と標準正規分布（以下、正規分布）の遷移分布であり、平

均ゼロの正規過程に基づくランダム信号𝑥𝑥(𝑡𝑡)の極値が示す確率密度関数として知られており、

式（D-18）で表される。 
 

𝑝𝑝(𝑥𝑥) =
�1 − 𝐼𝐼𝑟𝑟2

�2𝜋𝜋𝑚𝑚0
exp�−

𝑥𝑥2

2𝑚𝑚0(1 − 𝐼𝐼𝑟𝑟2)� +
𝐼𝐼𝑟𝑟𝑥𝑥

2𝑚𝑚0
exp�−

𝑥𝑥2

2𝑚𝑚0
� �1 + erf �

𝐼𝐼𝑟𝑟𝑥𝑥
�2𝑚𝑚0(1 − 𝐼𝐼𝑟𝑟2)

�� （D-18） 
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ここで𝑚𝑚0は𝑥𝑥(𝑡𝑡)の分散、𝐼𝐼𝑟𝑟はイレギュラリティと呼ばれ、𝑥𝑥(𝑡𝑡)の 1 階微分の分散𝑚𝑚2と 2階微

分の分散𝑚𝑚4から式（D-19）の計算により得られる。erfは式（D-20）に示す誤差関数である。  

 

𝐼𝐼𝑟𝑟 = �
𝑚𝑚2

2

𝑚𝑚0𝑚𝑚4
   (D-19) 

 

erf(𝑥𝑥) =
2
√𝜋𝜋

� exp(−𝑡𝑡2)d𝑡𝑡
𝑥𝑥

0
 (D-20) 

𝐼𝐼𝑟𝑟は物理的な性質として、𝑥𝑥(𝑡𝑡)の極値の総数とゼロクロス数の比と捉えることができ、𝑥𝑥(𝑡𝑡)の

帯域幅により 0 から 1 の値をとる。具体的には、𝐼𝐼𝑟𝑟が 0 に近づくときは理想的な広帯域ラン

ダムの信号であることを意味し、𝐼𝐼𝑟𝑟が 1 に近づくときは理想的な狭帯域ランダムの信号であ

ることを意味する。具体的には、式（D-18）は、 
１）𝐼𝐼𝑟𝑟 = 0の場合は、 

 

𝑝𝑝(𝑥𝑥) =
1

�2𝜋𝜋𝑚𝑚0
exp�−

𝑥𝑥2

2𝑚𝑚0
2� （D-21） 

となり、つまり正規分布に近づき、 

２）𝐼𝐼𝑟𝑟 = 1の場合は、 

 

𝑝𝑝(𝑥𝑥) =
𝑥𝑥

2𝑚𝑚0
exp�−

𝑥𝑥2

2𝑚𝑚0
� �1 + erf�∞�� （D-22） 

erf�∞�は∫ exp(−𝑡𝑡2)d𝑡𝑡∞

0 = √𝜋𝜋 2⁄ （Gauss 積分）であることから 1 となるため、 

 

𝑝𝑝(𝑥𝑥) =
𝑥𝑥
𝑚𝑚0

exp�−
𝑥𝑥2

2𝑚𝑚0
� （D-23） 

となり、Rayleigh 分布に近づく。 

 

D.3.2.2 Rice 分布を用いた疲労損傷度の計算方法 

Rice 分布を適用した疲労損傷度は、D.3 項冒頭で述べた仮定１～仮定 4 を用いたとき、式

（D-24）で求められる[D-17]。式（D-24）の大括弧は、式（D-18）で示した Rice 分布である。

ランダム信号𝑥𝑥(𝑡𝑡)は、仮定 2 からここでは機器の速度応答とする。 
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𝐸𝐸[𝐷𝐷(𝑛𝑛 = 𝜈𝜈0𝑇𝑇)] = �  𝜈𝜈0𝑇𝑇

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡�1 − 𝐼𝐼𝑟𝑟2

�2𝜋𝜋𝑚𝑚0
exp �−

𝑥𝑥2

2𝑚𝑚0�1 − 𝐼𝐼𝑟𝑟2�
�

∞

−∞

+
𝐼𝐼𝑟𝑟𝑥𝑥

2𝑚𝑚0
exp�−

𝑥𝑥2

2𝑚𝑚0
�

⎣
⎢
⎢
⎡
1 + erf

⎝

⎛ 𝐼𝐼𝑟𝑟𝑥𝑥

�2𝑚𝑚0�1 − 𝐼𝐼𝑟𝑟2�⎠

⎞

⎦
⎥
⎥
⎤

⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

𝑥𝑥𝑏𝑏d𝑥𝑥 

（D-24） 

ここで𝑇𝑇は負荷時間、𝜈𝜈0は等価振動数と呼ばれる変数で式（D-25）により求められる。また𝑏𝑏

は構造設計標準ハンドブック（JERG-2-320-HB001）から𝑏𝑏 = 6を採用する。 
 

𝜈𝜈0 =
1

2𝜋𝜋�
𝑚𝑚2

𝑚𝑚0
 （D-25） 

等価振動数𝜈𝜈0は𝑥𝑥(𝑡𝑡)が単位時間に負から正にゼロクロスする回数と定義され、𝑥𝑥(𝑡𝑡)が狭帯域

ランダムの場合（つまり極値の確率密度関数が Rayleigh 分布となる場合）は、𝜈𝜈0は振動系の

固有振動数𝑓𝑓𝑟𝑟に一致する。式（D-24）の𝐼𝐼𝑟𝑟が 1 のとき、つまり大括弧の中が Rayleigh 分布と

なる場合、𝜈𝜈0は𝑓𝑓𝑟𝑟に置き換え、D.3.1 項の式（D-10）と一致することが分かる。 
 

𝐸𝐸[𝐷𝐷𝑅𝑅�𝑛𝑛 = 𝑓𝑓𝑛𝑛𝑇𝑇�] = �  𝑓𝑓𝑟𝑟𝑇𝑇 �
𝑥𝑥
𝑚𝑚0

exp�−
𝑥𝑥2

2𝑚𝑚0
�� 𝑥𝑥𝑏𝑏dx

∞

−∞
= 𝑓𝑓𝑟𝑟𝑇𝑇��2𝑚𝑚0�

𝑏𝑏
𝛤𝛤 �1 +

𝑏𝑏
2
� （D-26） 

ここで、ランダム振動試験における機器の速度応答の極値が、Rice 分布に従い出現するこ

とを数値解析で検証してみる。本解析においては、図 D3.2-1(a)黒線に示す、多数の宇宙機シ

ステムの音響試験データの統計処理し結果を包絡して一般化したランダム振動条件を用いる。

また、機器搭載部の加速度入力データとしては図 D3.2-1（a）黒線の加速度条件の時系列波形

をシミュレーションで作成した図 D3.2-1(b)に示す。図 D3.2-1（a）青線はその PSD 解析結果

である。図 D3.2-1(b)の定常ランダム波を 1 自由度振動系のベース入力として時刻歴応答解析

を行い、機器の速度応答時刻歴を求める。この時、固有振動数が 100Hz，500Hz，1000Hz と

異なる 3 機器に対する速度応答時刻歴を算出する。次に速度応答時刻歴から極値の頻度分布

を直接作成し、それと式（D-18）の Rice 分布の理論解及び式（D-23）の Rayleigh 分布の理

論解を重ねることで、いずれの分布に近いか確認する。 

 

図 D.3.2-2 に固有振動数が 100Hz，500Hz，1000Hz の 3 機器に対する確認結果を示す。図D.3.2-2

より、3 機器とも解析結果の頻度分布は Rice 分布の理論解とほぼ一致することが確認できる。

図 D.3.2-2 の凡例にはイレギュラリティの計算結果も示すが、解析結果のイレギュラリティ

（速度応答時刻歴の極値の総数とゼロクロス数の比により算出）は理論解（式（D-19）によ

り算出）のそれと同等の値を示している。なお、図 D.3.2-2(a)はイレギュラリティがほぼ１に

近く狭帯域ランダムであると言えるため、式（D-23）の Rayleigh 分布と良く一致している。

一方で図 D.3.2-2(b)と(c)はイレギュラリティが低いが、これらの分布は Rayleigh 分布から乖
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離していることが分かる。以上から、ランダム振動試験における機器の速度応答の極値は、

Rice 分布に従い出現すること、また狭帯域ランダムと見做せる場合に限り Rayleigh 分布とも

よく一致することが確認された。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

D.3.2.3 Rice 分布を用いた疲労損傷度の計算例 

本項では D3.2.2 項で示した Rice 分布を用いた疲労損傷度の計算方法を適用した計算例を

示す。図 D.3.2-3 は表 D.3.2-1 に示す諸元を持つ電気・電子機器の PFT コンポーネントランダ

ム振動試験条件と、システム搭載後の PFT システム音響試験で取得された機器搭載点の加速

度応答を示している。負荷時間はいずれの試験も 40 秒間である。ここで本機器がコンポーネ

ントランダム振動試験とシステム音響試験で与えられた疲労損傷度をそれぞれ計算してみる。

図 D.3.2-3 は機器搭載点における加速度 PSD であるため、まず機器を 1 自由度振動系と考え

て速度応答 PSD を求める。減衰比𝜁𝜁𝑟𝑟を 0.05、固有振動数𝑓𝑓𝑟𝑟(= 2𝜋𝜋𝜔𝜔𝑟𝑟)を表 D.3.2-1 に示すとお

り 425Hz を代入すれば、速度応答 PSD は図 D.3.2-4 のとおり求まる。  
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図 D.3.2-1 一般化したランダム振動条件と機器入力加速度 

(a)ランダム振動条件と機器入力加速度の PSD (b)機器入力加速度の時刻歴 

図 D.3.2-2 速度応答の極値頻度分布(解析結果)と Rice 分布及び

Rayleigh 分布の理論解の比較結果 

（機器固有振動数が(a)100Hz(b)500Hz(c)1000Hz の結果） 
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機器名 A 

質量 [kg] 2.5 
1 次固有振動数 [Hz] 425 

搭載パネル バス+Z 面 

 

  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

次に速度応答の分散𝑚𝑚0、速度応答の 1 階微分の分散𝑚𝑚2及び 2 階微分の分散𝑚𝑚4を求め、式

(D-19)により𝐼𝐼𝑟𝑟を計算する。それらを式（D-13）に代入して Rice 分布を求めると、図 D.3.2-5

となる。図 D.3.2-5 において、速度応答の極値はシステム音響試験よりもコンポーネントラ

ンダム振動試験の方が大きい値に分布していることが確認できる。疲労損傷度の計算では、

式（D-24）に示すように速度項が𝑏𝑏乗で積算されるため、この分布の差異から直感的にコン

ポーネントランダム振動試験の疲労損傷度がシステム音響試験より大きくなることが読み取

れる。実際に式（D-24）の積分計算により疲労損傷度を算出してみる。式（D-24）の𝜈𝜈0は式

（D-25）により求め、𝑇𝑇には加振時間である 40 を、𝑏𝑏には 6 を代入する。表 D.3.2-2 はイレギ

ュラリティ𝐼𝐼𝑟𝑟、等価振動数𝜈𝜈0及び疲労損傷度𝐷𝐷の算出結果をまとめたものである。表 D.3.2-2

からコンポーネントランダム振動試験の疲労損傷度は 2.72、システム音響試験の疲労損傷度

は 0.02 であり、コンポーネントランダム振動試験はシステム音響試験に比べて約 136 倍大き

い計算結果である。これはコンポーネントランダム振動試験がシステム音響試験 136 回分の

疲労損傷度を与える試験であったということを意味し、言い換えればシステム音響試験 1 回
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表 D.3.2-1 機器諸元 

図 D.3.2-3 機器搭載点加速度 
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図 D.3.2-4 機器の速度応答 図 D.3.2-5 速度応答極値の確率密

度関数 
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分（加音時間 40 秒間）の疲労損傷度は、コンポーネントランダム振動試験の 0.29 秒間分で

ある。本機器においてはコンポーネントランダム振動試験をクリアしたのち実施したシステ

ム音響試験において、結果的に疲労破壊を起こすリスクが極めて低かったと言える。本考察

については E.6 項で詳細に述べる。 

 

 

 コンポーネント 
ランダム振動試験 

システム 
音響試験 

イレギュラリティ𝐼𝐼𝑟𝑟 0.55 0.45 
等価振動数𝜈𝜈0 207 168 
疲労損傷度𝐷𝐷 2.72 0.02 

 

このように Rice 分布を用いる計算では、同機器において異なる試験で取得された機器への

入力 PSD 波形を用いて、それぞれの試験の疲労損傷度を比較することができる。なお、D3.1

項（または D3.2.2 項における式(D-26)）による Rayleigh 分布を用いる計算式は、イレギュラ

リティ（𝐼𝐼𝑟𝑟）が 1 に近く狭帯域ランダムと見做せる場合は問題なく適用できるが、本例のよ

うにイレギュラリティがコンポーネントランダム振動試験とシステム音響試験ともに１と 0

の間の値であるような場合は、応力の極値が示す分布が Rayleigh 分布から乖離するため、疲

労損傷度の計算結果に誤差が生じる点に注意が必要である。詳細は文献[D-17]を参照された

い。 

 

表 D.3.2-2 疲労損傷度の計算結果 
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Appendix E 累積疲労損傷率の解説 

宇宙機のフライト品が打上げ時に疲労損傷を受けても疲労故障を起こさないようにするた

めに、「累積疲労損傷率」という考え方により疲労損傷評価を行う場合がある。E.1 項では、

信頼度と関連付けが可能となる厳密な疲労損傷評価方法を示し、E.2 項では、それを簡略化

した累積疲労損傷率による評価方法を示す。E.3 項に参考として示す材料減衰の特性を用い

た累積疲労損傷率の評価方法は、現在一般的ではないが、日本の宇宙開発の初期（1970 年代）

に検討された評価方法である。E.4 項では、累積疲労スペクトラムと呼ばれる解析手法を用

いてフライトデータから実フライト環境で受ける累積疲労損傷度を分析した結果について示

す。また、E.5 項ではフライト品の地上試験実績に基づくフライト信頼度の計算方法につい

て示す。 

 

E.1 信頼度と関連付けが可能な累積疲労損傷モデル 
E.1 項で説明するモデルは、「宇宙機のフライト品がフライト中に受けるであろう累積疲労

損傷値をフライト品が地上試験で受ける累積疲労損傷値に対しある一定の割合以下に抑え、

さらに、地上試験で受ける累積疲労損傷値もある一定値以下に抑えれば、地上試験を終えた

後に同一機器をフライト品として使用する場合、累積疲労により故障しない確率（＝信頼度

1）を見積もることが出来る」というモデルである。 

 ここで、図 E-1 に示すように、ある搭載機器の S-N 曲線が与えられ、フライト応力 FLTS を

単独に受けたときの疲労寿命の平均値を FLTN とする。実際には、D.2.3 項で述べたように、

寿命のばらつきを考慮して FLTN の σ3 下側の σ3N を設計疲労寿命とする（スキャタファク

タ考慮でも良い）。また、疲労寿命の分布も D.2.2 項で述べたように対数正規分布とする。こ

の搭載機器が地上試験（応力レベル QTSSS ,,, 21  ）を経た後にフライトした場合、フライト

応力レベル FLTS における疲労寿命を求めるのがこのモデルの目的である。 
 式(D-9)のマイナー則から、地上試験による累積疲労損傷値 GTD とフライトによる疲労損

傷値 FLTD は各々次式で表される。 

 

 
QT

QT
GT N

n
N
n

N
nD +++= 

2

2

1

1  (E-1) 

 
σ3N

nD FLT
FLT =  (E-2) 

 

ここで、ある定数λ（フライト時損傷値の地上試験時損傷値に対する割合）を導入し、搭載

 
1 以下、Appendix E で用いる「信頼度」は累積疲労により故障しない確率を表す。特に、地上試験時に故障しない確率を

「地上試験信頼度」、フライト時に故障しない確率を「フライト信頼度」と呼称する。 

C 
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機器をフライトで疲労破壊させないように 

 

 λ≤
GT

FLT

D
D

 (E-3) 

 
λ+

≤
1

1
GTD  (E-4) 

を満足するよう GTFLT DD , を制限するものとすると、搭載機器の軌道上での累積疲労損傷値

Dは、 

 

 1)1(
1

1)1( =+
+

≤+≤+= λ
λ

λGTFLTGT DDDD  (E-5) 

 

となる。従って、式(E-3), (E-4)の等号を満足する時に、搭載機器は疲労破壊することになる。

また、式(E-3), (E-4)を変形すると、 

 

 λλ ≤≤+
GT

FLT
FLT D

DD)1(  (E-6) 

 

となるから、式(E-2)と式(E-6)から、 

 

 
λ

λ

σ +
≤=

13N
nD FLT

FLT  (E-7) 

 

を得る。両辺の対数を取ると次式となる。ここで、 logσ とは疲労寿命（繰り返し数）の対数

における標準偏差である。よって、地上試験を終えた時のフライトにおける寿命は、式(E-8)

で見積もる。 
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図 E-1 疲労寿命モデル 
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1
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13NNcr  (E-9) 

 
結局、 crFLT Nn = の時、搭載機器は疲労破壊する。即ち、搭載機器の疲労寿命は crN となる。

この時の信頼度 R （フライト時破壊しない確率）は、図 E-1 の繰り返し数の確率密度関数の

積分（灰色部分）で求められ、 
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となる。ここで X は、 log/)log(log σFLTNNX −= で表される変数変換であり、 
 

 



 +
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λσ

σ
1log31

log
log

crX  (E-11) 

 

となる。幾つかの logσ とλに対する信頼度の計算結果を表 E-1 に示す。 

 次に、 GTD と FLTD の変形を行う。D.2.2 項の式(D-8)から S-N 曲線は、 

繰り返し数
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表 E-1 式(E-3), (E-4)を満足するときの信頼度 

λ  
信頼度 R  

1.0log =σ  2.0log =σ  3.0log =σ  

0.10 1.0 1.0 1.0 

0.25 1.0 1.0 0.9999999509 

0.50 1.0 0.9999999638 0.9999977838 

1.00 0.999999999 0.9999966023 0.9999683 

1.20 0.9999999910 0.9999922 0.9999478 
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となる。一方、図 E-1 を参照すると、 log3 3loglog σσ −= FLTNN であるから、 

 

 log3

3

10 σ

σ

=
N
NFLT  (E-14) 

 

となる。従って、式(E-13)と(E-14)から、 

 
 b

FLT KKSS /3
3

log10, σ
σ ==  (E-15) 

 

である。この σ3S は、図 E-1 に示すように、疲労寿命として σ3 下側の安全側の値を採用した

ときのその寿命に対応する S-N 曲線上の応力値である。以上から、 FLTD と GTD は、 
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となる。次に、式(E-16)や式(E-17)の応力値をベース加振時の加振入力レベルに置き換えるこ

とを考える。ベース加振時には、低次のモードが卓越したモードとなることが多いので、そ

のモードを 1 自由度系と仮定する。以下に示すのは、入力加速度と応答応力が線形なモデル

であるが、材料減衰の特性を利用した累積疲労損傷率のモデルを E.3 項に示す。 

ここで、加振入力が正弦波振動である場合とランダム振動である場合を考える。正弦波振

動の場合、C.1 項の式(C-2)から共振周波数 nf でのベース加速度 y と相対加速度 z の関係式は、 

 

 )(
2
1)(

0
nn fyfz 

ξ
=  (E-18) 

 
となる。即ち、ベース加速度に対し、 Q=02/1 ξ 倍の応答となることが分かる。（ここで、

相対加速度を扱ったが、Appendix P に示すように、1 自由度系の共振時の絶対加速度は相対

加速度と大きな違いはない）。応答加速度 z は応力 dS と比例すると考えられ、また同一供試

体の議論を行っているため nf,0ξ は定数とみなせることから、ベース加速度 y は、 

 
 dnn Sfzfy ∝= )(2)( 0  ξ  (E-19) 

となり、ベース加速度も構造体の応答応力 dS に比例することが分かる。 

次に、ランダム振動の場合、式(E-18)は利用出来ないため、Miles の式に基づく式(D-4)を利

用する。式(D-4)より、応答応力の実効値 dS は、 

 

 
nn

na

L
d f

fPSD
c

CES
πξ

)(
4

=  (E-20) 

 
となる。ここでも、同一供試体の議論を行っているため nnL fcEC ξ,,,, は定数と見なせるこ

とから、1 自由度系の共振周波数 nf におけるベース加速度 PSD である )( na fPSD と応力の実

効値 dS について、次の関係が得られる。 

 
 2)( dna SfPSD ∝  (E-21) 

 
以上から、正弦波振動の場合、入力加速度は応力 dS に比例し、ランダム振動の場合、入力

加速度 PSD は応力 dS の二乗に比例することが分かった。 

次に、正弦波振動の入力加速度とランダム振動での入力加速度の実効値を代表して L と表

記するため、以下に示す二つの前提条件を与える。 
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• 正弦波振動とランダム振動は同時に考慮しない。 

• ランダム振動の PSD はプロファイル形状が同一な PSD のみ扱うことにする。例えば、

図 E-2 に示すようなランダム振動条件 PSD に対し、プロファイル形状が同じで平行移動

した PSD は扱うことが出来る。 

 

この前提条件により、式(E-24)に示すような試験時間と試験レベルによる累積疲労損傷評価

が可能となる。式(E-19), (E-21)の関係を利用して、式(E-16), (E-17)中の応力を L に置き換え

ると、 

 

図 E-2 同じプロファイルを持つランダム振動 PSD 

 

b

u

FLT

u

FLT
FLT L

KL
N

nD 







=  (E-22) 

 ∑
=









=

QT

j

b

u

j
j

u
GT L

L
n

N
D

1

1
 (E-23) 

 

となる。K は式(E-15)で表されるフライト時を安全側に考慮するパラメータであり、b は、

S-N 曲線の傾きで材料によって決まる定数である。以上に示した S-N 曲線の近似式、マイナ

ー則、及び線形性を利用して累積疲労損傷度を式(E-22)のように記述する方法は、宇宙機の

疲労評価で現在一般的となっている。式(E-22), (E-23)を利用すると、式(E-3)は、 
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j
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D
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 (E-24) 

 

となる。ここに、 FLTT , jT はそれぞれフライト曝露時間、 j 回目の地上試験の時間であり、

繰り返し数 FLTn , jn は時間に比例することを用いた。以上により、式(E-3)を時間と加速度の

大きさで表せることが出来た。 

周波数

PSD

平行移動
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幾つかのb と logσ に対し、K を計算した結果を表 E-2 に示す。ランダム振動に対し文献

[E-1]に示されている 8=b と文献[E-2]に示されている 1.0log =σ を使用すると、 09.1=K と

なる。b の値として安全側の 6=b をとり（b が小さいほど S-N 曲線の傾きが大きく寿命が

短く評価される）、簡易化のため 1=K （ 1>K であれば発生応力にマージンを負荷する為、

安全側であり 1=K は危険側）とする組合せが、現時点での累積疲労評価式(E-24)において用

いられている。この組合せと 8=b , 09.1=K の組合せについて、 GTFLT DD / の比較検討を

行った結果を表 E-3 に示す。 GTL と FTL のレベル差が 3dB の場合、 GTFLT DD / は同じ値を取

るが、0dB の場合は 6,1 == bK の方が小さく、6dB の場合は 8,09.1 == bK の方が小さく

なる。これは、 6,1 == bK の組合せでは、危険側( 1=K )と安全側( 6=b )の考え方が混在

しているためである。 

 以上を要約すると、地上試験における累積疲労損傷値 GTD が式(E-4)で )1/(1 λ+ 以下に抑え

られるとき、搭載機器がフライトによって破壊しないためには、負荷される疲労損傷値 FLTD
が GTDλ 以下でなければならないことを規定するものであり、その時の信頼度は表 E-1 で与

えられる。また、 FLTD を ATmD に置き換えると、AT 試験の可能回数m を規定することにな

る。 

 以上に述べた計算方法を用いた評価例を以下に示す。 

 

表 E-2 K の値 

 0.0log =σ  1.0log =σ  3.0log =σ  

6=b  1.0 1.12 1.41 

8=b  1.0 1.09 1.30 

10=b  1.0 1.07 1.23 

 

表 E-3 GTFLT DD / の値（ FLTGT TT 2= ） 

 6,1 == bK  8,09.1 == bK  

FTGT LL = （0dB 差） 0.50 1.00 

FTGT LL 2= （3dB 差） 0.063 0.063 

FTGT LL 2= （6dB 差） 0.0078 0.0039 

 

 

ある搭載機器の正弦波振動試験レベルと対応する応力レベル、繰り返し数、疲労寿命は以下の

通りである。システム AT 試験は何回可能かを求める。但し、システム AT 試験レベルの寿命

分布は、 3.0log =σ とし、信頼度は 0.99999 以上とする。 
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試験項目 試験レベル［G］ 応力 ][kgf/mm2  繰り返し数n  疲労寿命 N  

コンポ QT 5 25.7 51045.3 ×  5105×  

コンポ AT 4 20.6 51088.2 ×  6104×  

システム QT 4 20.6 51044.1 ×  6104×  

システム AT 3 15.4 41020.7 ×  6107×  
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 システム AT 試験レベルでの疲労寿命は、
6107×=ATN であるから、 
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となる。 3.0log =σ の時、信頼度が 0.99999 以上であるためには、表 E-1 よりλを 0.5 以下の

値に選べばよいことが分かる。一方、式(E-4)を満足するためには、 

 

 253.0
1

1798.0 ≤⇒
+

≤= λ
λGTD  (E-29) 

 

であるので、 25.0=λ とする。次に、式(E-3)より、システム AT 試験をm 回行うとすれば、 
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D
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GT
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であり、システム AT 試験（フライト 1 回含む）は 2 回まで可能である。 
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E.2 簡易的な累積疲労損傷率モデル 

E.1 項で説明したモデルは、地上試験とフライトにおけるフライト品の疲労損傷値をある

値以下に抑えれば、疲労破壊に至らない確率（即ち、信頼度）を計算できるモデルである。

このモデルにおけるフライト品の地上試験における疲労損傷値の計算には、搭載機器の疲労

寿命（繰り返し数）が必要である。しかし、宇宙機の開発では、スケジュールとコスト等の

理由から、搭載機器の疲労寿命試験を行うのは一般的ではなく、E.1 項で示したモデルを適

用するのは、現実的に困難な場合がある。そこで、以下に示す簡易的な累積疲労損傷率で疲

労評価を行う場合がある。 

E.1 項では、フライト品のみを対象としたが、ここでは、ノンフライト品（EM, STM 等）

に対して実施した試験で、機能・性能に異常を生じなかった負荷レベルを「試験によって疲

労破壊を起こさないことが確認されている累積疲労損傷レベル」ととらえ、これを基準とす

る。フライト品に対する累積疲労損傷レベルは実フライト環境を含め、この基準に対し、あ

る一定の割合以下であることが要求される。即ち、次式のように、累積疲労損傷率λが一定

値 0λ 以下であることが要求される。 
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GT

j
GT
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GT

FLT

LT

KLT

D
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i

FLTT , i
FLTL は、それぞれ、フライト品の地上試験時間及び入力加速度であり、実フライト 1

回を含める。また、 j
GTT , j

GTL は、それぞれ、ノンフライト品（累積疲労損傷評価用モデル）

の地上での試験時間及び入力加速度である。式(E-31)の分子中の K （ 1≥K ）は、式(E-15)

から分かるように、フライト品の寿命を安全側に評価するパラメータである（K が大きい程

安全側となる）。 

 式(E-31)に示した累積疲労損傷率という比率評価では、累積疲労損傷値の絶対量に対する

要求（E.1 項では式(E-4)が対応する）が無いため、E.1 項で示したモデルと異なり、信頼度と

関連付けが出来ないことに注意しなければならない。但し、式(E-31)は、「ノンフライト品の

地上試験における累積疲労損傷値 GTD を十分な試験を行うことにより大きくとり、フライト

品の累積疲労損傷値 FLTD を小さくした場合（例えば 25.0=λ ）、フライト品はフライト時に

疲労破壊が発生しにくいであろう」という考え方を意味している。 
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E.3 （参考）材料減衰の特性を用いた累積疲労損傷率のモデル 
E.1 項では、式(E-16)や式(E-17)の応力値について、線形性を利用して応力をベース加振の

レベルに置き換えた。本項では、材料減衰の特性に基づいた置き換え手法[E-3]を紹介する。

この評価方法は、現在一般的ではないが、日本の宇宙開発の初期（1970 年代）に検討された

評価方法である。 

構造体の応力値は減衰に依存する。材料減衰に関する理論[E-4]によれば、外力を受け振動

する構造体の任意の点の固有減衰エネルギ dD と損失係数ηの関係は、部材のヤング率を E 、

応力振幅を dS とすると、 

 

 
β
α

π
ξη ⋅== 202

d

d

S
ED

 (E-32) 

 
である。固有減衰エネルギ dD は、単位体積当たり 1 応力サイクル中に失われるエネルギを

表す。ここで、α は構造体の応力分布と材料の双方に依存する変数で応力集中係数であり、

β は切欠き係数である。単軸引張を受ける梁のように構造体の応力分布が一様であれば、

1== βα となる。また、固有減衰エネルギ dD は、材料の疲労限度応力 eS の 70%以下の応

力では、多くの材料に対し次の実験式が得られている。 
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ここで、 J と n は定数で、
3108.6 −×=J , 4.2≈n である。材料は疲労限度以下の応力では

疲労しないと考えられるが、式(E-33)を利用するのは、疲労限度以上ではn が 2.4 より上昇し、

結果的に式(E-33)が安全側となるためである。 4.2≈n であれば、 1/ ≈βα の性質があり、式

(E-32), (E-33)より、損失係数ηは、 

 

 n
e

d
n
dd S

EJKSK
π

ξη === − ,2 2
0  (E-34) 

 
となり、応力振幅 dS の 2−n 乗に比例することが分かる。ここで、 dK は材料固有の定数で

ある。 

 次に、ベース加振時の構造体の応力について検討する。ベース加振時には、低次のモード

が卓越したモードとなることが多いので、そのモードを 1 自由度系と仮定する。ここで、加

振入力が正弦波振動である場合とランダム振動である場合を考える。 
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正弦波振動の場合、C.1 項の式(C-2)から共振周波数でのベース加速度 y と相対加速度 z の

関係式は、 

 

 yz 
02

1
ξ

=  (E-35) 

 
となる。即ち、ベース加速度に対し、 Q=)2/(1 0ξ 倍の応答となることが分かる。（ここで、

相対加速度を扱ったが、Appendix P に示すように、1 自由度系の共振時の絶対加速度は相対

加速度と大きな違いはない）。式(E-34), (E-35)、及び応答加速度 z は応力 dS と比例すると考

えられることから、ベース加速度 y は、 

 
 12

02 −− ∝== n
d

n
dd SzSKzy  ξ  (E-36) 

 
となる。即ち、正弦波振動の場合の入力加速度は構造体の応答応力 dS の 1−n 乗に比例する

ことが分かる。 

次に、ランダム振動の場合、式(E-35)は利用出来ないため、Miles の式に基づく式(D-4)を利

用する。式(D-4)より、応答応力の実効値 dS は、 

 

 
nn

na

L
d f

fPSD
c

CES
πξ

)(
4

=  (E-37) 

 
となる。式(E-37) 中の nξ に式(E-34)の 0ξ を代入すると、1 自由度系の共振周波数 nf における

ベース加速度 PSD である )( na fPSD と応力の実効値 dS について、次の関係が得られる。 

 
 n

dna SfPSD ∝)(  (E-38) 

 
ここで、式(D-4)中の dS は応力の実効値を、式(E-34)中の dS は応力振幅を表すが、これらを

同じ値として扱っても、式(E-38)の比例関係を導く上で支障はない。以上から、正弦波振動

の場合、入力加速度は応力 dS の 1−n 乗に比例し、ランダム振動の場合、入力加速度 PSD は

応力の実効値 dS の n 乗に比例することが分かった。 

以下では、正弦波振動の入力加速度とランダム振動での入力加速度の実効値を代表して L
と表記することにする。ここで、E.1 項と同様に、ランダム振動の場合、入力加速度 PSD の

プロファイル形状が変わらない平行移動のみ扱うものとする。式(E-36), (E-38)の関係を利用

して、式(E-16), (E-17)中の応力を L に置き換えると、 

 

 

γ









=

∗

u

FLT

u

FLT
FLT L

LK
N

nD  (E-39) 
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 ∑
=









=

QT

j u

j
j

u
GT L

L
n

N
D

1

1
γ

 (E-40) 

 




=
−

∗

)Random(
)Sine(

2/

1

n

n

K
K

K  (E-41) 

 


 −

=
)Random(/2

)Sine()1/(
nb

nb
γ  (E-42) 

 

となる。
∗K やγ は、加振条件と材料によって決まる定数である。式(E-39), (E-40)を利用す

ると、式(E-3)は、 

 

 λγ

γ

≤=
∑

∗

j
jj

FLTFLT

GT

FLT

LT
LKT

D
D

)(
)(

 (E-43) 

 

となる。ここに、 FLTT , jT はそれぞれフライト曝露時間、 j 回目の地上試験の時間であり、

繰り返し数 FLTn , jn は時間に比例することを用いた。得られた式(E-43)は、式(E-24)と同じ表

現であるが、 bK , がそれぞれ γ,∗K になっていることが分かる。 

以上の立式において、応力を試験レベル・試験時間に置き換える過程は、現実の構造体の

ジョイント部等で失われるシステム的な構造減衰ではなく、材料固有の「材料減衰」の特性

を用いていることに注意しなければならない。 

 次に、 n ( 4.2≈n )を定数として、幾つかのb と logσ に対し、
∗K とγ を計算した結果を

表 E-4 に示す。例えば、 8=b ， 1.0log =σ として、式(E-24)と式(E-43)を比較すると、K と
∗K

は 11.1,09.1 == ∗KK のように違いは小さく、累乗の係数は 6.6,8 == γb のように式

(E-43)の方が小さくなる。 

 

表 E-4 ∗K とγ の値( 4.2=n ) 

 0.0log =σ  1.0log =σ  3.0log =σ  γ  

6=b  0.1=∗K  
17.1=∗K (sine) 

15.1=∗K (random) 

62.1=∗K (sine) 

51.1=∗K (random) 

4.3 (sine) 

5.0 (random) 

8=b  0.1=∗K  
12.1=∗K (sine) 

11.1=∗K (random) 

44.1=∗K (sine) 

36.1=∗K (random) 

5.7 (sine) 

6.6 (random) 

10=b  0.1=∗K  
10.1=∗K (sine) 

09.1=∗K (random) 

34.1=∗K (sine) 

28.1=∗K (random) 

7.1 (sine) 

8.3 (random) 
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E.4 累積疲労スペクトラムを用いたフライト累積疲労損傷度の分析 
 E.2 項に示す簡易的な累積疲労損傷率モデルでは、フライト品に対する累積疲労損傷度に

実フライト環境分を含めることとしており、同モデルによる計算にはこのフライトで受ける

累積疲労損傷度の見積もりが必要となる。海外標準等ではこのフライト疲労負荷について最

大で AT レベル 15 秒相当の負荷が加わることが想定されており[A-10]、ここでは JAXA 開発

の基幹ロケットについて累積疲労スペクトラム（FDS, Fatigue Damage Spectrum）を用いてフ

ライト疲労負荷が AT レベル何秒分に相当するかを実際のフライトデータから分析した結果

について示す。 

 FDS はある時系列外力を受ける構造物の振動応答について一自由度振動系（SDOF）モデ

ルを用いて計算し、その外力によって受ける累積疲労を周波数毎に計算する手法である[E-5]。

まず、下図 E-3 に示すような、任意外力として音圧𝑝𝑝𝑑𝑑(𝑡𝑡)が直接作用する場合の SDOF モデル

の構造振動時系列応答について考える。 

 

 
図 E-3 時系列音圧𝑝𝑝𝑑𝑑(𝑡𝑡)を受ける一自由度振動系モデル[E-6] 

 

図 E-3 のように構造表面に音圧𝑝𝑝𝑑𝑑(𝑡𝑡)を受け強制加振される構造物について、構造の𝑛𝑛次のモ

ード変位𝑥𝑥(𝑡𝑡)に対する運動方程式は以下で表される。 
   

 �̈�𝑥(𝑡𝑡) + 2𝜁𝜁𝜔𝜔𝑟𝑟�̇�𝑥(𝑡𝑡) + 𝜔𝜔𝑟𝑟2𝑥𝑥(𝑡𝑡) = 𝐶𝐶𝑟𝑟𝑝𝑝
𝑆𝑆
𝑚𝑚
∙ 𝑝𝑝𝑑𝑑(𝑡𝑡)  （E-44） 

   
計算の簡略化のため、𝐶𝐶𝑟𝑟𝑝𝑝 = 1、𝑆𝑆 𝑚𝑚⁄ = 1と置く（ここでは各フライトで受ける累積疲労損傷

度を相対比較するため、比例定数の値は何であっても結果には影響を与えない）とこの式は 
   
 �̈�𝑥(𝑡𝑡) + 2𝜁𝜁𝜔𝜔𝑟𝑟�̇�𝑥(𝑡𝑡) + 𝜔𝜔𝑟𝑟2𝑥𝑥(𝑡𝑡) = 𝑝𝑝𝑑𝑑(𝑡𝑡)  （E-45） 
   

として外力𝑝𝑝𝑑𝑑(𝑡𝑡)を受ける単純な一自由度系の振動方程式として扱うことができる。構造物に

作用する累積疲労の評価を行うためこの式を振動応答速度�̇�𝑥(𝑡𝑡)について解くことを考える。

計算の高速化のため Z 変換を用いて解くことを考えると、初期条件𝑥𝑥(𝑡𝑡) = 0, �̇�𝑥(𝑡𝑡) = 0を仮定

した時、畳み込み積分から速度応答�̇�𝑥(𝑡𝑡)は 
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�̇�𝑥(𝑡𝑡) = � 𝑝𝑝𝑑𝑑(𝜏𝜏)𝑒𝑒−𝜁𝜁𝜔𝜔𝑛𝑛(𝑡𝑡−𝜏𝜏) �
𝜁𝜁𝜔𝜔𝑟𝑟
𝜔𝜔𝑟𝑟

𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛{𝜔𝜔𝑟𝑟(𝑡𝑡 − 𝜏𝜏)} − 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑠𝑠{𝜔𝜔𝑟𝑟(𝑡𝑡 − 𝜏𝜏)}� 𝑑𝑑𝜏𝜏
𝑡𝑡

0
  （E-46） 

  
で表される。右辺の被積分項の一部について、変数を置き換えて 

   

 ℎ�(𝑡𝑡) = 𝑒𝑒−𝜁𝜁𝜔𝜔𝑛𝑛𝑡𝑡 �
𝜁𝜁𝜔𝜔𝑟𝑟
𝜔𝜔𝑟𝑟

𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛(𝜔𝜔𝑟𝑟𝑡𝑡) − 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑠𝑠(𝜔𝜔𝑟𝑟𝑡𝑡)�  （E-47） 

   
とすると、この Z 変換𝐻𝐻�(𝑧𝑧)は 

   

 𝐻𝐻�(𝑧𝑧) = 𝑍𝑍�ℎ�(𝑡𝑡)� =
𝐶𝐶𝑧𝑧2 + 𝐷𝐷𝑧𝑧 + 𝐸𝐸
𝑧𝑧2 − 𝐴𝐴𝑧𝑧 − 𝐵𝐵

  （E-48） 

   
の形で表すことができ、サンプリング周期を∆𝑡𝑡とすると右辺の係数はそれぞれ 

   

 

A = 2𝑒𝑒−𝜁𝜁𝜔𝜔𝑛𝑛∆𝑡𝑡 cos(𝜔𝜔𝑟𝑟∆𝑡𝑡) 
𝐵𝐵 = −𝑒𝑒−2𝜁𝜁𝜔𝜔𝑛𝑛∆𝑡𝑡 
𝐶𝐶 = −∆𝑡𝑡 
𝐷𝐷 = ∆𝑡𝑡 ∙ 𝑒𝑒−𝜁𝜁𝜔𝜔𝑛𝑛∆𝑡𝑡{(𝜁𝜁𝜔𝜔𝑟𝑟 𝜔𝜔𝑟𝑟⁄ ) 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑛𝑛(𝜔𝜔𝑟𝑟∆𝑡𝑡) + cos(𝜔𝜔𝑟𝑟∆𝑡𝑡)} 
𝐸𝐸 = 0 

 （E-49） 

   
となる。これらの係数を用いることで、直接外力が作用する SDOF モデルの離散化された速

度応答�̇�𝑥(𝑗𝑗)（𝑗𝑗 = 3,4,⋯𝑁𝑁（𝑁𝑁はデータ点数））は以下の逐次計算より求めることができる。

ただし、�̇�𝑥(𝑗𝑗 = 1) = �̇�𝑥(𝑗𝑗 = 2) = 0とする。 
  

�̇�𝑥(𝑗𝑗) = 𝐴𝐴�̇�𝑥(𝑗𝑗 − 1) + 𝐵𝐵�̇�𝑥(𝑗𝑗 − 2) + 𝐶𝐶𝑝𝑝𝑑𝑑(𝑗𝑗) + 𝐷𝐷𝑝𝑝𝑑𝑑(𝑗𝑗 − 1) + 𝐸𝐸𝑝𝑝𝑑𝑑(𝑗𝑗 − 2)  （E-50） 
  

上式で求めた周波数𝑓𝑓𝑟𝑟ごとの速度応答�̇�𝑥(𝑓𝑓𝑟𝑟)について、そのサイクルカウント数𝑛𝑛𝑑𝑑(𝑓𝑓𝑟𝑟)を求め

れば、𝐹𝐹𝐷𝐷𝑆𝑆(𝑓𝑓𝑟𝑟)を下式により求めることができる[E-6]。 
   

 𝐹𝐹𝐷𝐷𝑆𝑆(𝑓𝑓𝑟𝑟) =
𝑘𝑘𝑏𝑏

𝑐𝑐
�𝑛𝑛𝑑𝑑(𝑓𝑓𝑟𝑟) ∙ {�̇�𝑥𝑑𝑑(𝑓𝑓𝑟𝑟)}𝑏𝑏
𝑑𝑑

  （E-51） 

   
𝑐𝑐, 𝑘𝑘は比例定数であり、𝐶𝐶𝑟𝑟𝑝𝑝や𝑆𝑆 𝑚𝑚⁄ と同様に AT スペックで受ける累積疲労や実際にフライト

で受ける累積疲労等、各負荷環境における累積疲労損傷度の相対評価においては任意の値を

代入しても影響を与えないため、計算の簡略化からここでは𝑐𝑐 = 𝑘𝑘 = 1を用いる。また、各帯

域での音圧𝑃𝑃𝑆𝑆𝐷𝐷𝑝𝑝(𝑓𝑓𝑟𝑟)が与えられている場合は周波数領域で𝐹𝐹𝐷𝐷𝑆𝑆(𝑓𝑓𝑟𝑟)を下式により求めること

ができる。ここで、𝛤𝛤はガンマ関数である。 
   

 𝐹𝐹𝐷𝐷𝑆𝑆(𝑓𝑓𝑟𝑟) = 𝑓𝑓𝑟𝑟𝑇𝑇0 �
𝑘𝑘𝑏𝑏

𝑐𝑐 � �
�
𝑄𝑄

4𝜋𝜋𝑓𝑓𝑟𝑟
� ∙ 𝑃𝑃𝑆𝑆𝐷𝐷𝑝𝑝(𝑓𝑓𝑟𝑟)�

𝑏𝑏
2
𝛤𝛤 �1 +

𝑏𝑏
2
�  （E-52） 
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これにより、AT スペックやフライト音圧データによって受ける累積疲労を周波数ごとに計

算することができる。 

 

現行の AT 負荷時間から𝑇𝑇0 = 60 [𝑠𝑠𝑒𝑒𝑐𝑐]とし、1/1 オクターブバンドの中心周波数𝑓𝑓𝑟𝑟において

JAXA 開発の基幹ロケットである H-IIA 8 機、H-IIB 5 機、イプシロンロケット 3 機の合計 16

機分の打上げ時フェアリング内音響フライトデータの FDS解析を行った結果を図E-4に示す。

1/1 オクターブバンドの各帯域における AT スペックでの FDS と実際のフライトでの FDS の

差は 16 号機平均で�̅�𝜇 = 65.4 [𝑑𝑑𝐵𝐵]、標準偏差𝜎𝜎� = 28.3 [𝑑𝑑𝐵𝐵]であった。式(A-1)より、各号機・

各帯域における全 109 サンプルから下側（安全側）P95/50 パーセント点を求めると、係数

𝑘𝑘𝑟𝑟𝑛𝑛𝑛𝑛 = 1.649より�̅�𝜇 − 𝑘𝑘𝑟𝑟𝑛𝑛𝑛𝑛𝜎𝜎� = 65.4− 1.649 × 28.3 ≅ 18.7 [𝑑𝑑𝐵𝐵]となり、現行の AT スペックで

受ける累積疲労と実際のフライトで受ける累積疲労の差分は P95/50 で見積もっても約 18.7 

[dB]あることが分かる。負荷時間に換算すると、AT 負荷時間𝑇𝑇0 = 60 [𝑠𝑠𝑒𝑒𝑐𝑐]に対して𝑇𝑇𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹 =

𝑇𝑇0 × 10−18.7 20⁄ ≅ 7.0 [𝑠𝑠𝑒𝑒𝑐𝑐]に相当することから、JAXA 開発の基幹ロケットにおいては、フラ

イトで受ける累積疲労は AT レベル 7.0 秒相当（P95/50）であると言える。 
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(a) H-IIA 

 

(b) H-IIB 

 

(c) イプシロン 

図 E-4 AT スペックで受ける累積疲労損傷度とフライトで受ける累積疲労損傷度の比較 
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E.5 フライト品の地上試験実績に基づいた信頼度モデル 
E.2 項ではノンフライト品（EM, STM 等）に与えた累積疲労損傷度を基準として、この基

準に対してフライト品が受ける累積疲労損傷度をある一定の割合以下となるように管理する

簡易的な計算モデルを示した。この計算モデルでは基準となるノンフライト品が必要となる

が、本項ではフライト品の地上試験通過実績による条件付き確率を用いることにより、フラ

イト品に与えられた負荷のみからフライトでの信頼度を計算するモデルについて示す。 

 機器の疲労強度を𝑆𝑆𝐷𝐷、地上試験で受ける累積疲労を𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹としたとき、地上試験での累積疲

労破壊は 
   
 𝑆𝑆𝐷𝐷 ≤ 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹  （E-53） 
   

となるとき発生する。Pr[ ]を[ ]内事象の生起確率とすると、地上試験における信頼度𝑅𝑅𝐺𝐺𝐹𝐹
（地上試験で疲労破壊しない確率）はこの発生確率の余事象をとって 

   
 𝑅𝑅𝐺𝐺𝐹𝐹 = Pr[𝑆𝑆𝐷𝐷 > 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹] = 1 − Pr[𝑆𝑆𝐷𝐷 ≤ 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹]  （E-54） 
   

で表され、機器の疲労強度における確率密度関数を𝑓𝑓𝑆𝑆(𝐷𝐷)とするとこの確率は 
   

 𝑅𝑅𝐺𝐺𝐹𝐹 = 1 −� 𝑓𝑓𝑆𝑆(𝐷𝐷)
𝐷𝐷𝐺𝐺𝐺𝐺

0
𝑑𝑑𝐷𝐷  （E-55） 

   
により求めることができる。同様にして、フライトで受ける累積疲労を𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹としたとき、地

上試験累積疲労𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹＋フライト累積疲労𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹で破損しない確率𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹は以下で与えられる。 
   

 𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹 = Pr[𝑆𝑆𝐷𝐷 > 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹 + 𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹] = 1 −� 𝑓𝑓𝑆𝑆(𝐷𝐷)
𝐷𝐷𝐺𝐺𝐺𝐺+𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐺𝐺

0
𝑑𝑑𝐷𝐷  （E-56） 

   
なお、𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹 + 𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹を確率分布𝑓𝑓𝐸𝐸(𝐷𝐷)として考える場合には、𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹は 

   

 𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹 = 1 −� �� 𝑓𝑓𝑆𝑆(𝜉𝜉)
𝐷𝐷

0
𝑑𝑑𝜉𝜉� 𝑓𝑓𝐸𝐸(𝐷𝐷)

∞

0
𝑑𝑑𝐷𝐷  （E-57） 

   
として疲労環境分布𝑓𝑓𝐸𝐸と疲労強度分布𝑓𝑓𝐸𝐸の双方を用いることにより求めることができる[E-7]。

求めたい条件付きフライト信頼度𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹|𝐺𝐺𝐹𝐹)は「地上試験を通過したという条件の下で、フラ

イトで疲労破壊しない確率」であるため、 
  

𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹|𝐺𝐺𝐹𝐹) =
Pr[𝑆𝑆𝐷𝐷 > 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹 + 𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹 ∩ 𝑆𝑆𝐷𝐷 > 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹]

Pr[𝑆𝑆𝐷𝐷 > 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹] =
Pr[𝑆𝑆𝐷𝐷 > 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹 + 𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹]

Pr[𝑆𝑆𝐷𝐷 > 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹] =
𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹
𝑅𝑅𝐺𝐺𝐹𝐹

  （E-58） 

  
とすることで求めることができる。 



JERG-2-130-HB002E 
 

  E-18 

計算例を以下に示す。疲労強度分布𝑓𝑓𝑆𝑆(𝐷𝐷)は E.1 項と同様に対数正規分布に従うと仮定し、

分布パラメータは𝛾𝛾と𝜇𝜇𝑆𝑆から与える。𝛾𝛾は 
   

 𝛾𝛾 = � 𝑓𝑓𝑆𝑆(𝐷𝐷)
𝐷𝐷𝐺𝐺𝐺𝐺

0
𝑑𝑑𝐷𝐷 = 1 − 𝑅𝑅𝐺𝐺𝐹𝐹  （E-59） 

   
となるパーセント点であり、たとえば𝛾𝛾 = 0.01のときには地上試験で受ける負荷で供試体が

疲労破壊する確率が 1％であることを示している。𝜇𝜇𝑆𝑆は疲労強度分布の平均値で、ここでは

安全側の見積もりとするため表 E-5 に示す累積疲労損傷率𝜆𝜆を用いた累積疲労管理における

ノンフライト品に対する累積疲労𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹(𝐸𝐸𝐸𝐸)を用いて𝜇𝜇𝑆𝑆 = 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹(𝐸𝐸𝐸𝐸)として仮定している（すなわ

ち、ノンフライト品が地上試験で疲労破壊する確率を 50％と仮定している）。 

𝛾𝛾 = 0.01, 0.05, 0.1, 0.2, 0.3として与えたときの疲労強度分布𝑓𝑓𝑆𝑆(𝐷𝐷)を下図 E-6 に示す。ここで、

𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹は PFT を想定して𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹 = 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹(𝑃𝑃𝐹𝐹𝐹𝐹)（コンポ試験）＋𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹(𝑃𝑃𝐹𝐹𝐹𝐹)（システム試験）+𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹(𝐴𝐴𝐹𝐹)

（再試験 1 回） = 1013としている。 
 

表 E-5 各試験における累積疲労損傷度𝐷𝐷の値（K=1, b=6）（AT レベル＝1 として正規化） 
AT PFT QT 

𝐿𝐿𝐺𝐺𝐹𝐹(𝐴𝐴𝐹𝐹) 𝑇𝑇𝐺𝐺𝐹𝐹(𝐴𝐴𝐹𝐹) 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹(𝐴𝐴𝐹𝐹) 𝐿𝐿𝐺𝐺𝐹𝐹(𝑃𝑃𝐹𝐹𝐹𝐹) 𝑇𝑇𝐺𝐺𝐹𝐹(𝑃𝑃𝐹𝐹𝐹𝐹) 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹(𝑃𝑃𝐹𝐹𝐹𝐹) 𝐿𝐿𝐺𝐺𝐹𝐹(𝑄𝑄𝐹𝐹) 𝑇𝑇𝐺𝐺𝐹𝐹(𝑄𝑄𝐹𝐹) 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹(𝑄𝑄𝐹𝐹) 
[-] [sec] [-] [-] [sec] [-] [-] [sec] [-] 
1 60 60 1.41 60 477 1.41 120 953 

ノンフライト品に対する 
認定累積疲労※1 

フライトで受ける 
累積疲労（E.4 項より）  

𝐿𝐿𝐺𝐺𝐹𝐹(𝐸𝐸𝐸𝐸) 𝑇𝑇𝐺𝐺𝐹𝐹(𝐸𝐸𝐸𝐸) 𝐷𝐷𝐺𝐺𝐹𝐹(𝐸𝐸𝐸𝐸) 𝐿𝐿𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹(𝑎𝑎𝑎𝑎𝑡𝑡.) 𝑇𝑇𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹(𝑎𝑎𝑎𝑎𝑡𝑡.) 𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹(𝑎𝑎𝑎𝑎𝑡𝑡.)    
[-] [-] [-] [-] [sec] [-]    

1.41 270 2145 1 7.0 7.0    

※1 PFM で𝜆𝜆 < 0.5とする場合。想定再試験回数：1 回。 

 

  
図 E-6 仮定した疲労強度分布の確率密度関数（左図）と累積分布関数（右図） 
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この疲労強度分布𝑓𝑓𝑆𝑆(𝐷𝐷)の仮定から、式(E-56), (E-58)を用いてフライト信頼度𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹と地上試

験通過条件付きフライト信頼度𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹|𝐺𝐺𝐹𝐹)を計算した結果を表 E-6 に、図示したものを図 E-7

に示す。ここで、図表中の𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹と𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹|𝐺𝐺𝐹𝐹)は式(E-56)においてフライト累積疲労を𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹 =

𝐷𝐷𝐴𝐴𝐹𝐹(= 60)としたときの計算結果であり、𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹(𝑎𝑎𝑎𝑎𝑡𝑡.)と𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹(𝑎𝑎𝑎𝑎𝑡𝑡.)|𝐺𝐺𝐹𝐹)は E.4 項に示すフライトデ

ータの分析結果を用いて𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹 = 𝐷𝐷𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹(𝑎𝑎𝑎𝑎𝑡𝑡.) = 7.0としたときの計算結果を示している。 

 

表 E-6 フライト信頼度𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹と地上試験通過条件付きフライト信頼度𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹|𝐺𝐺𝐹𝐹) 
𝑅𝑅𝐺𝐺𝐹𝐹 70% 

(𝛾𝛾 = 0.30) 
80% 

(𝛾𝛾 = 0.20) 
90% 

(𝛾𝛾 = 0.10) 
95% 

(𝛾𝛾 = 0.05) 
99% 

(𝛾𝛾 = 0.01) 
𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹 68.59% 78.14% 88.16% 93.56% 98.41% 

𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹(𝑎𝑎𝑎𝑎𝑡𝑡.) 69.83% 79.78% 89.79% 94.84% 98.94% 
𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹|𝐺𝐺𝐹𝐹) 97.98% 97.68% 97.96% 98.48% 99.41% 

𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹(𝑎𝑎𝑎𝑎𝑡𝑡.)|𝐺𝐺𝐹𝐹) 99.76% 99.73% 99.77% 99.83% 99.94% 

 

 
図 E-7 フライト信頼度𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹と地上試験通過条件付きフライト信頼度𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹|𝐺𝐺𝐹𝐹) 

 

表 E-6, 図 E-7 から分かる通り、地上試験通過条件付きフライト信頼度𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹|𝐺𝐺𝐹𝐹)はフライト信

頼度𝑅𝑅𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹よりも高く、地上試験信頼度𝑅𝑅𝐺𝐺𝐹𝐹よりも増加している。フライトデータの分析結果

を用いた𝑅𝑅(𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹𝐹(𝑎𝑎𝑎𝑎𝑡𝑡.)|𝐺𝐺𝐹𝐹)ではそれがより顕著であり、地上試験を通過すればフライトの比較的

小さな負荷で疲労破壊する確率は非常に小さいことが見て取れる。前述の通りこの計算で用

いたフライト累積疲労および疲労強度分布はそれぞれ安全側の見積もりとなっていることか

ら実際のフライト信頼度はさらに高いものと考えられるため、一般に JAXA 標準の開発体系

に従い機器の設計・開発を行えば、PFT を通過した後のフライト信頼度は十分に高いものと

考えられる。 
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ただし、従来のノンフライト品を用いる方法ではフライト品の試験前に一度同一設計品に

対して負荷を与え認定を行っているためフライト品が地上試験で疲労破壊するリスクを低減

することができているが、このようなノンフライト品を用いない場合にはフライト品が地上

試験で疲労破壊するリスクがフライト品の地上試験を行う段階まで持ち越されることになる。

そのため、このような場合には Appendix D をはじめとする解析的評価や過去機種の開発実績

等により、累積疲労に対する事前のリスク評価を行うことが望ましい。 

 

以上より、フライト品の地上試験実績に基づいたフライト信頼度の計算モデルについて示

した。関連して、ノンフライト品を用いた累積疲労管理についても、E.2 項ではフライト品

が受ける累積疲労負荷として「実フライト 1 回分の累積疲労を含める」としているが、E.4

項に示すように H-IIA, H-IIB, イプシロンロケットのフライトデータを分析したところフラ

イトで受ける疲労負荷は規定の AT レベルで受ける疲労負荷に対して非常に小さいことが明

らかとなっており、この分析結果に基づけば、JAXA 開発の基幹ロケットにおいては E.2 項

に示す累積疲労管理について実フライト 1 回分の負荷を含めなくとも影響はないものと考え

られる。 

 

E.6 Rice 分布を用いる疲労損傷度計算に基づく累積疲労管理の緩和 
E.5 項ではフライト 1 回分の疲労損傷度を累積疲労管理に含めないという緩和策について

述べた。本項では更なる緩和策として、累積疲労管理の対象とする機器の固有振動数が既知

である場合には、コンポーネントランダム振動試験をクリアすればシステム搭載後の累積疲

労管理を不要とできることを、D.3.2.2~D3.2.3 項で示した Rice 分布を用いる疲労損傷度計算

例により示す。 

一般的に累積疲労管理は、E.1 項で述べたとおり、機器の固有振動数は未知とし、コンポ

ーネントランダム振動試験の負荷プロファイル（PSD 形状）はシステム音響試験及びフライ

ト時と等しいという前提を置いている。一方、フライト品の固有振動数（D.3 項の仮定１の

主要モードを指し、通常 1 次固有振動モード）は開発試験等により既知である場合が殆どで

あり、またシステム音響試験の機器搭載点では、その機器のコンポーネントランダム振動試

験条件プロファイル以下の加速度応答 PSD が計測されるため、極めて安全側な前提である。

また D.3 項冒頭に仮定 1~4 で述べたとおり、機器の疲労は機器の固有振動数における振動応

答が支配要素となるが、JERG-2-130HB004 フォースリミット振動試験ハンドブックによれ

ば、音響試験時において機器の固有振動数の応答は動吸振器効果によって連成時の極値と一

致しないことが多い。これらのことを踏まえれば、システム音響試験時の疲労損傷度は当然

ながらコンポーネントランダム振動試験よりも遥かに小さくなると言える。 
機器の固有振動数が既知とした場合においては、D3.2.2 項で述べた Rice 分布を用いた疲労

損傷度の算出方法が適用できる。この方法は D3.2.3 項で示したとおり PSD 波形を使用でき

るため、極端に安全側になることなく適切な疲労損傷度を見積もることができる。ここで、

システム音響試験の疲労損傷度が、コンポーネントランダム振動試験の疲労損傷度に比べ極
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めて小さくなることを多数の例で検証してみる。検証には 3 トン級宇宙機のシステム音響試

験で実測した計 32 機器の搭載点加速度（PSD）を用いる。比較対象とする 32 機器のコンポ

ーネントランダム振動試験は、加振条件を JERG-2-130HB003 振動試験ハンドブック Appendix 

K の表 K.2-1「P95/50, P99/90 包絡スペクトラム」に示される機器の質量を用いたランダム振

動条件により設定する（但し、表 K.2-1 の式で求まる P99/90 と P95/50 の 2 つの条件の中間値

を採用する）。例として 4 機器のシステム音響試験の実測加速度 PSD とコンポーネントラン

ダム振動試験条件を図 E.6-1 に示す。 

 

 
図 E.6-1 システム音響試験の実測加速度 PSD(紫線)と 

コンポーネントランダム振動試験条件(青線)  32 機器中の 4 例 

 

図 E.6-2 は、D.3.2.2 項で示した Rice 分布を用いた疲労損傷度の計算方法を適用して求めたシ

ステム音響試験の疲労損傷度（Da）とコンポーネントランダム振動試験の疲労損傷７度（Dr）

の比（Da/Dr）を、32 機器についてプロットしたものである。横軸は機器の識別 ID（1~32）、

縦軸は Da/Dr である。図 E.6-2 から、システム音響試験の疲労損傷度はコンポーネントラン

ダム振動試験の疲労損傷度より遥かに小さく、最大でも Da/Dr＝1/81（ID 13）であることが

確認できる。ID 13 の Da/Dr=1/81 は、コンポーネントランダム振動試験が 40sec 行われると

した場合に、システム音響試験はその 1/81 倍である約 0.49sec 分の疲労損傷度しか与えない

ことを意味する。このことから、システム音響試験の疲労損傷度は無視できるレベルであり、

これらの機器が搭載後のシステム音響試験で疲労破壊する可能性は極めて小さかったと判断

できる。 
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図 E.6-2 システム音響試験の疲労損傷度(Da)と 

コンポーネントランダム振動試験の疲労損傷度(Dr)の比 Da/Dr 

 

システム音響試験の疲労損傷度がコンポーネントランダム振動試験と比べ小さい理由は、図

E.6-1 を見てわかるように振動試験条件よりも音響応答が低いこと、特に疲労に支配的な固有

振動数の搭載点応答が低いことによる。これは前述のとおり動吸振器効果によって機器の固

有振動数における音響試験の搭載点加速度応答が極値とならないことも一因として寄与して

いる。一方、機器の固有振動数における搭載部構造の有効質量が機器の有効質量に比べ遥か

に大きい場合は、動吸振器効果は働かず、固有振動数の応答が連成時の極値に一致するケー

スは稀ではあるが起こり得る（JERG-2-130HB004 Appendix.C 図 C2-2 においてμが 0.01 以下

の場合等）。ただし、機器の質量が小さい場合は、ランダム振動条件の設定値は必然と高くな

るため、そのような稀なケースにおいてもシステム音響試験の疲労損傷度がコンポーネント

ランダム振動試験に比べて無視できない程大きな値になることは通常考える必要はないと考

えられる。 

以上を踏まえつつも、ここで仮に機器の固有振動数の極値がコンポーネントランダム振動

試験条件とほぼ同等となるような稀な例を考えてみる。具体的には機器の固有振動数（軽量

高剛性のため数百 Hz 以上の高い周波数にある想定）に一致する周波数に音響応答の極値が

あり、かつその応答レベルがコンポーネントランダム振動試験条件に一致するという想定を

する。図 E.6-3 は図 E.6-1 の ID 3（最左図。固有振動数 456Hz、質量 3kg）のシステム音響試

験データを使用し、この想定を疑似的に再現するため試験条件を調整して音響の極値周波数

における応答がコンポーネントランダム振動試験条件と一致するように設定した例である。

この例において、コンポーネントランダム振動試験とシステム音響試験の疲労損傷度とその

比（Da/Dr）を求めた結果を表 E.6-1 に示す。Da/Dr は 1/85 であり、システム音響試験の疲労
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損傷度はコンポーネントランダム振動試験に比べてやはり無視できるレベルである。 

 

 

 

 

 

 
コンポーネント 

ランダム振動試験の

疲労損傷度 Dr 

システム音響試験の 
疲労損傷度 Da Da/Dr 

1.540 0.018 1/85 
 

本項に述べたことを以下にまとめる。 

(1)  フライト品は固有振動数が既知であるため、D3.2.2 項に示した Rice 分布を用いた疲労損

傷度の計算法が適用でき、この方法は PSD 波形を使用できるため極端に安全側になるこ

となく適切な疲労損傷度を見積もることができる。 

(2)  システム音響試験の機器搭載点応答はコンポーネントランダム振動試験条件以下となり、

さらに固有振動数における応答は、動吸振器効果によって多くの場合連成時の極値と一

致しないため、システム音響試験の疲労損傷度はコンポーネントランダム振動試験より

も遥かに小さくなると考えられる。 

(3)  (2)について、実試験データを用いて D3.2.2 項の計算方法により疲労損傷度を比較すると、

システム音響試験の疲労損傷度はコンポーネントランダム振動試験の疲労損傷度に対し

て最大でも 1/81 倍（32 機器の内）と無視できるほど小さく、コンポーネントランダム

振動試験をクリアした機器がシステム音響試験で疲労破壊する可能性は極めて低いと判

断される。 
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図 E.6-3 固有振動数の応答が極値となり 

かつコンポーネントランダム振動試験条件と一致する場合 

表 E.6-1 疲労損傷度の算出結果 
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以上を踏まえると、フライト品の累積疲労損傷管理において、コンポーネントランダム振動

試験をクリアしたフライト品については、システム音響試験の疲労損傷度を管理対象とせず

とも問題ないと言える。  
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Appendix F 外挿手法による音響負荷時の応答予測法 

F.1 外挿手法 
外挿手法は、米国の宇宙開発初期から、フライト結果・試験結果に基づいた経験的手法

として開発され、宇宙機の設計現場で活用されてきた。ここでは、その数ある外挿手法の

うち、Barrett Method[F-1]をベースに開発された手法[F-2]を紹介する。 

この外挿手法は、物理量のスケーリング(Scaling)に基づいており、解析モデルが不要で、

予測の基本となる過去データが予測精度を決定する。図 F-1 に示すように、拡散音場にお

いて音響加振を受ける宇宙機構造を考え、過去データ（Old とする）に基づき新たな解析

対象（New とする）を外挿により予測する。 

外挿手法によれば、解析対象の振動応答は過去データの振動応答により式(F-1)のように

書ける。R は速度又は加速度の 2 乗である。ここで、周波数シフトも必要（後述）である

ことに注意する。 
 
 edmlmn CCCCfRfR ××××= )()( 0  (F-1) 
 

ここに、 mC は密度項、 mlC は搭載機器の影響を表す項、 dC は損失係数項、 eC は加振力

項である。 mlC については、搭載機器の有無に関わらず構造の受けるエネルギは同じである

と仮定する。即ち、搭載機器無しの構造質量を M 、搭載機器を cM とすれば、構造のエネ

ルギ E は式(F-2)となる。 

 
 〉〈+=〉〈= 22 )( cc vMMvME  (F-2) 
 

v は搭載機器無しの構造体の速度、 cv は搭載機器有りの速度である。従って、速度は質

量に反比例することから、構造の密度を ρ 、厚さを H 、面積を S とすれば、 mlC は式(F-3)

となる。 
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図 F-1 予測モデル 
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次に、音響加振においても振動応答の線形性は良く成立するので、加振力項 eC は、式

(F-4)となる。 
 

 
Old

New
e p

p
C

〉〈
〉〈

= 2

2

 (F-4) 

 

ここに、 〉〈 2p は、二乗平均された加振音圧である。 mC と dC については、一般に、音響

加振問題のモード解析による解 wが式(F-5)の形をとることから、式(F-6)が得られる。 

 

 )(2 TermsModalSw ×=
ηρ

 (F-5) 

 
 ( )2, NewOldmNewOldd CC ρρηη ==  (F-6) 
 

次に周波数の修正が必要である。動的に類似なシステムであれば無次元数 Strouhal 数( tS )
が同じ値を取り、 
 

 
Old

OldOld

New

NewNew
t v

Lf
v

Lf
v

LfS
×

=
×

=
×

=  (F-7) 

 

となる。 f は周波数、L は系の代表長さ、v は速度である。ここでは、代表長さ L を面積

S の平方根（正方形換算の一辺） NewNewoldold SLSL == , で定義し、vを材料の縦波（音

波）の位相速度と考えれば、 
 

 
New

old
OldNew S

S
ff ×=  (F-8) 

 

となる。解析対象が大きくなればなるほど、周波数が低周波領域にシフトしていくことが

分かる。 

図 F-2 に、宇宙機用のハニカム平板について、諸元の異なる平板の過去データから外挿

による予測を行った結果を示す。100Hz 以上の周波数領域は Appendix G で示す SEA と同等

の予測精度を示し、特に低周波領域で SEA よりも精度が良いことが分かる。 
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図 F-2 外挿手法による予測結果の一例[F-3] 
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Appendix G 統計的エネルギ解析による音響負荷時の応答予測法 

G.1 統計的エネルギ解析の基礎理論 
統計的エネルギ解析(SEA)とは、音響や振動の問題を解析するエネルギ解析手法の一種で

ある。SEA では、エネルギの観点から音響や振動の発生・伝搬等の現象を捉える。また、SEA

は有限要素法のような確定論的な手法ではなく、確率論的な手法である。つまり、解析対象

とする構造や音響の動的特性は、平均や分散といった確率の手段で表現できることを前提と

している。従って、個々のモードが問題となる低周波領域よりも、多くのモードが関与する

高周波数領域に適した手法である。SEA で得られる解は、位相のない平均されたエネルギで

ある。その平均が行われる領域は、周波数、空間、個体間である。この平均値を扱うが故に、

SEA では簡潔な解析解が得られ、解析に要する時間は一般的に短くなる。 

図 G-1 の水槽の水の流れに例えられるように、SEA では、システムに流入するパワーは、

システム内部で散逸されるか、隣接するサブシステムへ流出するというシステムのパワー平

衡に基づいている。解析対象をサブシステムと呼ばれる複数の要素に分割し、サブシステム

間のパワーバランス方程式から、サブシステムのエネルギ状態を計算する。サブシステムは、

解析周波数帯域で、固有モードを持ち、空間的に一様に拡散した応答を示すように定義され

る。即ち、SEA のサブシステムは、エネルギという一つの変数で状態が表現される。サブシ

ステムが構造の場合、時間及び空間平均された速度は、サブシステムのエネルギから次式で

計算出来る。 

 

 
M
Ev =〉〈 2  (G-1) 

 

ここに、 〉〈 は時間空間平均を表し、v は速度、 E はサブシステムに蓄えられるエネルギ、

M はサブシステムの質量である。サブシステムが音響の場合、時間及び空間平均された音

圧は、次式となる。 

 
図 G-1 水槽に例えた SEA の概念図 

サブシステム1
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システム内部での
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流入するパワー

サブシステム間の
パワーの流れ

流入するパワー
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V

cEp
2
002 ρ

=〉〈  (G-2) 

 

〉〈 2p は時間空間平均音圧、 0ρ は音響媒体の密度、 0c は音速、V はサブシステムの体積であ

る。図 G-2 に示すように、サブシステムへパワー平衡の概念を導入すると、その平衡式は、 
 
 tdi Π+Π=Π  (G-3) 

 
である。ここに、 tdi ΠΠΠ ,, はそれぞれ入力パワー、内部の減衰により散逸するパワー、

隣のサブシステムへ流出するパワーである。内部の減衰により散逸するパワー dΠ は、次式

で書ける。 

 
 Ed ηω=Π  (G-4) 

 
ここに、ηはサブシステムの損失係数、E はサブシステムのエネルギであり、ωは角周波数

である。 

次に、隣接するサブシステムへ流出するパワーを考える。隣接するサブシステムへ流出す

るパワー tΠ は、次に示す 3 つの量の関数となる。 

 

(1) サブシステムから他のサブシステムへのエネルギの流れ方を示す結合損失係数 

(2) サブシステムのモード密度（単位周波数当たりのモードの個数） 

(3) 個々のサブシステムにおけるモーダルエネルギ 

 

 

 

図 G-2  サブシステムのパワー平衡 
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Energy

Power input iΠ

Power dissipated dΠ

Power transmitted
tΠ
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図 G-3  二つのサブシステム間のパワー平衡 

 

 図 G-3 に示す 2 要素間のパワーフローを考えた場合、サブシステム 1 から 2 へ流出する正

味のパワーフローは、次式で書ける[3-2]。 
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ここに、 12η は結合損失係数、 21 ,nn は各サブシステムのモード密度、 21 ,ee は各サブシステ

ムのモーダルエネルギ、 21 , EE は各サブシステムのエネルギである。モーダルエネルギは、

解析する周波数バンド内に存在するモードの総エネルギをモード数で除した平均エネルギを

示す。式(G-5)は、サブシステム間の正味のパワーフローが、モーダルエネルギの差に比例す

ることを示し、差の正負によりパワーフローの方向が決まることを表している。この式(G-5)

は、SEA の基礎となる重要な式である。 

さらに、サブシステム 2 から 1 への正味のパワーフローは、式(G-5)と同様に、 

 

 

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221211212 n
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となる。 1221 →→ ∆Π−=∆Π であるから、式(G-5), (G-6)により、次の相反性が導かれる。 

 
 212121 ηη nn =  (G-7) 

多要素からなるシステムを解析する場合、解析対象を k 個のサブシステムに分割し、個々

Subsystem 1 Subsystem 2
21→Π

Energy Energy

1E 2E1Π

Power input

12→Π

Power dissipated Power dissipated
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のサブシステムのパワー平衡式を立式すれば、次式の行列式が得られる。 
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 (G-8) 

 

式(G-8)中の kk × の行列は、式(G-7)の相反性から対称行列であり、対角項は、各サブシス

テムにおける全パワー損失、非対角項は、結合損失を表している。各サブシステムのモード

密度 in 、損失係数 iη 、結合損失係数 ijη 、入力パワー iΠ を与えることにより、式(G-8)中の

未知数である各サブシステムのエネルギ iE を得ることができる。 
以下に、上述した立式の過程で行われた仮定と、仮定から導かれる条件について示す。 

 

（SEA の仮定） 

仮定 1：周波数帯域内に十分な数（一般的に 3 個以上）のモード数が必要である。 

仮定 2：エネルギは、サブシステム内部のモードに等配分され、モード間は無相関である。 

 

（SEA の条件） 

• 構造波長が小さくなるように、高周波加振である必要がある。 

• モード間のエネルギ等配分とモードの無相関（仮定 2）のため、サブシステム内部にお

いて分布加振である必要がある。 

• 複数のサブシステムが結合している場合、拡散場が形成される（仮定 2）ために、それ

ぞれのサブシステムが多数の他サブシステムよりエネルギを受け取る必要がある。 

• サブシステム間が弱結合である必要がある。 
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G.2 SEA による宇宙機外面平板の応答予測 

本文中の図 3-3 に示したように、宇宙機の外面平板 1 枚のみのモデルの簡易化が有効で

ある場合、外面平板に搭載される機器の応答を効率的に予測することが出来る。以下に、

SEA を用いた予測法を示す。 
 
(1) 機器を搭載しない平板の応答予測法 

拡散音場により両面加振される機器を搭載しない平板の応答は、拡散音場と平板構造

の 2 要素 SEA モデルにより、片側の音響放射効率を 2 倍にして次式で予測することが

出来る[G-2]。 
 

 
radσScρωMηMρ

pncπa
0020

2
20

2
2

21
12

+
×

〉〈
=〉〈  (G-9) 

 

〉〈 2a , 〉〈 2p は、それぞれ平板の二乗加速度と二乗音圧の時間及び空間平均である。 

0ρ は空気密度、 0c は空気中の音速、 S は平板の面積、
2n は平板のモード密度、

2η は平板の損失係数、 radσ は平板の音響放射効率、M は平板の質量、ωは角周波数

である。 
 
(2) 機器の搭載された平板の応答予測法 

式(G-9)は、拡散音場負荷時の機器を搭載しない平板の空間平均加速度と空間平均音圧

の関係を示している。しかし、実際の宇宙機構体の外面平板上には機器が搭載されて

いるため、宇宙機外面平板の応答予測を行う為には、搭載機器の影響を考慮する必要

がある。以下、搭載機器の影響を考慮した予測法を紹介する。 

 

 
(a) 質量比法(Mass Ratio Method)[G-1] 

質量比法では、搭載機器の有無に関わらず平板の損失係数・モード密度・クリティ

カル周波数は不変であり、搭載機器は剛体としてエネルギを持ち、搭載機器による

平板への剛性強化の効果は無いと仮定する。さらに搭載機器の有無により平板のエ

ネルギが不変と仮定すると、両面音響負荷時における搭載機器の加速度は、 
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 (G-10) 
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となる。ここに、 pM は平板質量、
totalM は搭載機器総質量、 La 〉〈 2 は機器搭載時の平

板の二乗加速度の時間及び空間平均である。平板のモード密度
2n と音響放射効率

radσ については機器が無い場合の面密度から計算する。 
 

(b) 一様分布質量法（NASA Lewis 法）[G-2] 
この手法は、NASA Lewis Research Center（現 Glenn Research Center）で開発された

手法であり、搭載機器の有無に関わらず平板のモード密度とクリティカル周波数が

不変であるとし、機器質量は平板に一様に塗付けられていると仮定する。その時、

両面音響負荷時における搭載機器の加速度は、 
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となる。平板のモード密度

2n と音響放射効率 radσ については機器が無い場合の面密

度から計算する。 
 

(c) インピーダンス(Impedance)法[G-3] 
この手法は、搭載機器と平板のインピーダンス結合式を用いた部分構造合成法によ

る手法である。搭載機器を質点と仮定し、平板を無限板と仮定すると、両面音響負

荷時における搭載機器の加速度は次式で求まる。 
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 (G-12) 

 
ここに、 cM は解析対象とする搭載機器質量、 p

ii
m
ii ZZ , はそれぞれ、搭載機器と平板

の駆動点インピーダンスである。平板のモード密度
2n と音響放射効率 radσ について

は機器が無い場合の面密度から計算する。 
 

(d) 改良型インピーダンス法（JAXA Impedance 法）[G-4] 
この手法は、上記②項にて示した一様分布質量法（NASA Lewis 法）と上記③項に

て示したインピーダンス法の改良型を融合した手法である。解析対象とする搭載機
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器以外の質量が平板に一様に塗りつけられていると仮定し、式(G-11)より加速度応

答を求める。解析対象とする搭載機器については弾性を考慮し、質量として次式で

示す動質量（力と加速度の伝達）を用いて結合インピーダンスを求める。 
 





≥
<

=
00

0

)/( ωωωω
ωω

c

c
c M

M
M          (G-13) 

 
ここに、 0ω は搭載機器の第一次固有角振動数である。両面音響負荷時における搭

載機器の加速度は次式で求まる。 
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宇宙機実機の設計仕様（解析に用いる各パラメータ）および音響試験結果を用い、上記

(a)～(d)に示した各種手法の予測精度比較結果の一例を図 G-4 に示す。文献[G-4]に報告され

ているように、質量比法は、全体的に過大な予測結果となり、インピーダンス法は、弾性

体である搭載機器を質点モデルとして考慮するため、特に高周波数領域で過小な予測結果

となっている。一様分布質量法（NASA Lewis 法）は、宇宙機構体パネル上の搭載機器質量

が一様に分布している場合においては良好な予測結果を得られるが、局所的に質量が大き

く異なる機器が搭載されている場合においては、その搭載機器に対する予測精度は悪くな

る。改良型インピーダンス法（JAXA Impedance 法）は、局所的に質量が大きく異なる機器

に対して良好な結果が得られる。本文中 3.3 項に示す音響振動解析システム(JANET)では、

一様分布質量法（NASA Lewis 法）と改良型インピーダンス法（JAXA Impedance 法）が組

み込まれている。 
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図 G-4 各手法の予測精度比較結果 
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Appendix H 音響振動解析システム 

H.1 システムの概要 
音響振動解析システム(JANET，JAXA Acoustic Analysis Network System)は、機器の搭載さ

れた宇宙機構体パネルの振動応答を予測する為の解析機能と、解析に用いるパラメータ（設

計仕様）を蓄積するデータベースを保有している。JANET は、JAXA 筑波宇宙センター内

に設置されている Web サーバに組み込まれており、ユーザ（ユーザ登録が必要）はネット

ワークを介して利用することが可能である。図 H-1 にシステムの構成を示す。 

JANET は、宇宙機のシステム設計者と構体設計を主たる対象者として開発したシステム

であり、設計（搭載機器のランダム振動環境条件の設定）で必要となる安全側の上限値を

予測することが可能である。JANET により予測可能な構造物は、搭載機器が多く配置され

る宇宙機構体の外部ハニカムパネルである。設計の初期段階（概念設計または基本設計）

から本システムを利用することにより、従来音響試験を実施するまで確定することのでき

なかった搭載機器のランダム振動環境条件を精度良く設定することが可能となり、設計の

リスクを低減することができる。図 H-2 に JANET のサンプル画面を示す。 

 

 

 

図 H-1 JANET システム構成 
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(a)解析パラメータ入力画面 

 

 
(b)解析結果出力画面 

 

図 H-2 JANET の画面の一例 
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H.2 JANET の予測法 
JANET は、Appendix G 中の G.2 項で示した一様分布質量法(NASA Lewis 法)、及び改良型

インピーダンス法（JAXA Impedance 法）に加え、経験則による予測法が組み込まれている。

経験則による予測法は、他の予測法(NASA Lewis 法・JAXA Impedance 法)と比較し、必要と

する解析パラメータが少なく、設計情報の少ない設計初期段階においても利用可能な簡易的

な予測法である。経験則による予測法は、次式の通りである。 

 

 
htmEf

pcJa 23

222
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ˆ
1 ν

η
−

⋅
〉〈

⋅=〉〈  (H-1) 

 

ここで、 〉〈 2a , 〉〈 2p はそれぞれ二乗加速度と二乗音圧の時間及び空間平均、 0c は空気中の

音速、E はスキンのヤング率、m̂ はハニカムパネルの面密度(搭載機器の質量を含む)、h は

スキンの厚さ、ν はスキンのポアソン比、 tはコアの厚さである。ηはハニカムパネルの損

失係数であり、 J は膨大なデータベース（宇宙機実機の音響試験データ）の統計処理から求

められた係数である。ηと J は JANET に組み込まれている。 

 

 
H.3 JANET による安全側の上限値（包絡値）予測法 

SEA により求められるものは、要素の平均エネルギ、即ち、空間及び周波数平均された

二乗加速度である。しかし、宇宙機設計で必要となるのは、安全側の上限値（包絡値）で

ある。そこで、JANET では、SEA をベースとして開発した予測式（NASA Lewis 法・JAXA 

Impedance 法・経験則）によるパネルの振動応答の空間・周波数平均の予測に加え、安全側

の上限値（包絡値）を推定する機能を有している。JANET には、安全側の上限値(P95/50, 

P99/90)を推定する為、空間・周波数平均に加えるべき適切な包絡マージン値(P95/50, P99/90)

が組み込まれている。 

 
 安全側の上限値 ＝ 空間・周波数平均 ＋ 包絡マージン値 (H-2) 
 

包絡マージン値は、宇宙機実機の数機分の音響試験データ（加速度評価点 300 点以上、

PSD 周波数分解能：3.9Hz または 7.8Hz）を用いて予測誤差の統計処理を行い、算出したも

のである。PSD の周波数分解能の違いによる包絡マージン値への影響については、本文中

5.3 項にて述べた、PSD の周波数分解能とピーク値との関係について考慮する必要がある。

図 H-3 に、宇宙機実機の音響試験データを用いて算出した JANET の予測誤差の平均値及び

標準偏差を 1/3 オクターブバンド周波数毎にプロットしたグラフを示す。予測誤差は、「（試

験結果）－（予測結果）」により算出した結果である。標準偏差は、予測誤差の平均値から

のバラツキを表しており、図 H-3 に示す通り、約 5～10dB 程度のバラツキがある。このバ
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ラツキを P95/50 または P99/90 の信頼水準をもって包絡する為の包絡マージン値が、JANET

に組み込まれている。JANET による安全側の上限値（包絡値）の予測結果は、SEA をベー

スに開発された予測式による空間・周波数平均と、宇宙機実機の音響試験データを用いて

求めた統計値より算出した包絡マージン値との和である為、一部の機器については過大な

予測結果を与える場合がある。詳細は JANET の理論マニュアル[H-1]を参照のこと。 

図 H-4 に、JANET による安全側の上限値の予測結果(P95/50, P99/90)の一例を示す。図 H-4

中の適用下限周波数は、Appendix G に示した SEA の仮定より導かれる制約条件であり、

JANET では解析対象とするパネルの第 2 次固有振動数を下限値として設定している。

JANET による安全側の上限値の予測結果(P95/50, P99/90)は音響試験結果を良好に包絡し、

従来の概念設計・詳細設計時よりも適切なレベルを予測出来ることが分かる。 
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図 H-3 JANET 予測誤差の平均値及び標準偏差 

 
図 H-4 JANET による予測結果の一例 

 

 

H.4 参考文献 
[H-1] 音響振動解析システム（JANET）理論マニュアル GCA-2006012 

 

解析結果P99/90
解析結果P95/50
音響試験結果

適用下限周波数

ランダム振動条件（詳細設計時）

ランダム振動条件（概念設計時）
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Appendix J 音響試験設備の例 

音響試験設備の一例として、JAXA 筑波宇宙センター1600m3 音響試験設備（以下、本設

備という）について紹介する。 

 

(1) システム構成 

本設備の概要図を図 J-1 に示し、供試体の設置状況を図 J-2 に示す。音響源発生装置で作

り出した窒素ガスの流れを音響変換器によって音響に変換する。音圧制御装置はあらかじ

め入力された試験規格を満足するように音響変換器を制御する。また、計測データ処理装

置は、供試体各部の加速度データ、歪データ及び設備データを計測し、リアルタイムでの

データ記録及び高速データ解析を行う。 

 

(2) 性能仕様 

本設備の総合性能を表 J-1 に示す。空音場時の最大音圧レベルは 151dB、反響室の容積は

約 1600m3 である。表 J-2 に、最大オーバーオール音圧レベル(151dB)における 1/1 オクター

ブバンド音圧スペクトルと設定精度を示す。 

 

 

 

図 J-1 音響試験設備の例（概要図） 

液化窒素貯槽 蒸発器

音響源発生装置 反響室
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供試体搬入台車

マイクロホン

供試体

調圧弁

音響制御装置
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信号発生機

計算機

増幅器 駆動信号 ホーン

音響変換器

音圧信号

制御信号

データ収録装置
加速度信号

計測データ収録・処理装置

加速度センサ
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図 J-2 供試体の設備設置状況 

 

表 J-1 筑波宇宙センター1600m3音響試験設備の総合性能 
空音場最大音圧レベル(dB) 151 

反響室容積(m3) 1607 
高さ(m) 

反響室寸法幅(m) 
奥行(m) 

17.1 
10.5 

9 
重量扉寸法高さ(m) 

幅(m) 
13 
7 

反響室形状 直方体 
音圧(CH) 

計測チャンネル数加速度(CH) 
歪(CH) 

12 
200＋6（予備） 
30＋2（予備） 

音響出力(kw) 約 70 

音響変換器構成 
EPT－1094×4 台 
EPT－200×3 台 

ジェットノズル×1 台 
反響室クレーン容量(ton) 10 
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表 J-2 音圧スペクトル及び制御精度
※1（空音場時

※2） 

1/1 オクターブバンド 
中心周波数(Hz) 

音圧レベル 
制御精度 

最小 最大 
31.5 121 138 ±5 
63 126 143.5 ±3 
125 128 144 ±1 
250 126 146 ±1 
500 122 142.5 ±1 
1K 116 140 ±1 
2K 111 134 ±3 
4K 110 125 ±3 
8K 107 122 ±3 

オーバーオール 132.5 151 ±2 
※1 制御精度とは、空間的、時間的平均の実音圧レベルと目標音圧レベルの差 

    ※2 空音場とは、反響室内に何も収容していない時の音場 
 
 
(3) 試験の流れ 

音響試験を実施する場合の、一般的な流れを図 J-3 に示す。 
 

 
 

図 J-3 音響試験の流れ（例） 

供試体
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※ センサ類の取り付け／取外しは、それぞれ、供試体搬入前／搬出後に実施する場合も多い。
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Appendix K パネル構造へ入射する音波の角度と振動応答 

4.2 項で述べた大型スピーカを用いた簡易音響試験では、特に高周波で顕著なスピーカの

指向特性のため、供試体に対し特定の入射角度で音圧が負荷される。従って、音響により

加振される構造の振動応答は、音圧レベルのみではなく、供試体への音の入射角度も重要

な要素となってくる。ここでは、パネル構造を例として、入射する音波の角度と振動応答

についての理論及び実験結果を示す。 

パネル構造が音響負荷を受ける場合、音圧の大きさ、周波数成分、及び入射角による音響

連成項（音響とパネル振動の連成）がパネルの振動の大きさを支配する。 

 

 

K.1 音圧分布と構造振動モードの連成理論 
K.1.1 パネル構造の音響加振応答 

空間（3 次元）を進行する音の進行波の波数 k は、周波数をω、空気中の音速を 0c として、

式(K-1)で表される。この波数 k とは、波長λを持つ波の場合、 λπ /2=k であり、単位長あ

たりの波の数、即ち空間周波数の意味を持つ。 
 

 2
0

2
2222

c
kkkk zyx

ω
=++=  (K-1) 

 

zyx kkk ,, は、図 K-1 に示すように、進行波の x 軸、 y 軸、 z 軸の成分である。図 K-1 中

のθ とφ は、進行波の入射方向の仰角と方位角である。式(K-1)から、進行波のパネル平面

内の成分 xk （ x 軸方向）、 yk （ y 軸方向）には次式の関係がある。 

 

 2
0

2
22

c
kk yx

ω
≤+   (K-2) 

 

 

図 K-1 パネル構造の振動モード波数と音響の波数の関係 
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以下では、進行波の入射角によるパネル構造の振動応答への影響について、四辺を単純支

持された矩形パネルを用いて解説する。ここでは、簡単のため構造自身の減衰は考慮しない。 

進行波の周波数がω である時、パネル面外方向の振動変位 ),,( tyxw は、次式のように

( nm, )次の振動モード応答及び振動モード形状の重ね合わせで表現できる。即ち、 
 

 )exp(sinsin),,( ti
Ly

yn
Lx

xmwtyxw
m n

mn ωππ
−














= ∑∑  (K-3) 

 

であり、また( nm, )次の振動モードの固有角振動数は式(K-4)で表される。 
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ππω  (K-4) 

 

ここで、Dはパネルの曲げ剛性、 m̂ はパネルの面密度（単位面積当たりの質量）、 mnw は

( nm, )モードの振幅、m は x 方向、 n は y 方向のモード次数（ 3,2,1, =nm ）、 yx LL , は

パネルの寸法、 )/( xm Lmk π= , )/( yn Lnk π= は振動モードの x 軸方向（m 次モード）、 y 軸

方向（n 次モード）の波数である。また、 tは時刻で iは虚数単位である。 

パネルのモード振幅 mnw は、周波数ωによって、以下の式(K-5), (K-6)で表される。 

・高周波（パネルからの音響放射が大きい場合）：
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・低周波（パネルからの音響放射が小さい場合）：
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ここで、 0ρ は空気の密度で、 mnp は K.1.2 項で説明する音響連成項であり、「放射」とは

進行波によって励起されたパネルの振動により、音響が放射されることを意味する。式(K-5)

は、高周波でのパネルのモード振幅であり、 mnzk ,0 /ρ 項はパネルの音響放射によるエネルギ損

失（音響放射減衰という）を示している。また、式(K-6)はパネルからの音響放射が発生しに

くい低周波でのモード振幅であり、この周波数領域ではパネルと隣接する空気がパネルの付

加質量( mnl/0ρ )となり、パネルの共振周波数がわずかに低下する。 

共振する振動モードを考える場合、進行波の加振周波数とパネル固有振動数の間に

mnωω ≈ が成り立つので、式(K-4)から共振モードの波数が次式で得られる。 

 

 4

22

/ˆ Dm
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yx
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K.1.2 音響連成項の検討 

次に、式(K-5)、(K-6)から分かるように、加振周波数がパネルの固有振動数と一致しても、

パネルの振動レベルは、音響連成項 mnp に左右される。音響連成項とは、音響と振動の連成

の程度を表す項で、音響連成項が大きいほど振動が大きくなる。音響連成項は、式(K-8)に示

すようにパネルの( nm, )次の振動モード形状 )sin()sin( ykxk nm と進行波のパネル上分布

)exp()exp( yikxik yx −− の積をパネル面内で積分したものである。 
 

 ])sin()exp(][)sin()exp([8
00

0 ∫∫ −−= yx L

ny

L

mx
yx

mn dyykyikdxxkxik
LL
Pp  (K-8) 

 

式(K-8)は、 mx kk ≈ の時、パネルの x 軸方向のm 次モードが最も大きく加振され、 ny kk ≈

の時には、パネルの y 軸方向の n 次モードが最も大きく加振されることを示している。即ち、

K.1.1 項で述べたように、進行する進行波の周波数と一致する振動モードは共振するが、特に

「 mx kk ≈ かつ ny kk ≈ 」を満たす進行方向から入射する進行波の場合、他の方向から入射す

る進行波よりその振動モードの応答は大きくなる。 

式(K-8)の音響連成項 mnp は、x 軸と y 軸方向の項をそれぞれ考察することができるが、簡

単のため x 軸方向の振動モードのみに対して音響連成項を検討する。負荷音圧( p2 )に対し

て音圧連成項を正規化したものを式(K-9)に示す。 
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ここで、 )sgn(x は符号関数で、 { } { })0(1,)0(1)sgn( <−>= xxx である。 4,3,2,1=m に

対して式(K-9)の積分値と波数比 mx kk / の関係を図 K-2 に示す。図 K-2 より、音響連成項は、

mx kk ≈ の時に最大となることが分かる。 1/ <mx kk の場合と 1/ >mx kk の場合の双方に局所

的な最大値があるが、 1/ <mx kk の方が音響連成項が大きく、よく加振されることが分かる。 

以上で述べた単一入射角の進行波と違って、拡散音場はパネルの振動モードに対してあら

ゆる入射角の進行波が存在するため、パネルのあらゆるモードを加振させることができるが、

この点について、波数スペクトル（図 K-3）を用いて説明する。 

 

 

図 K-2 音響連成項 ppmn 2/ と波数比( mx kk / )の関係( 4,3,2,1=m ) 
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図 K-3 波数スペクトル 

 

図 K-3 に示すのは、「波数スペクトル(Wavenumber Spectra)」と呼ばれるもので、格子状に

並んだ点は、パネルの振動モード波数を表す。例えば、 2,5 == nm の点は、パネルの x 方向

5 次、 y 方向 2 次のモードを表す。また、共振モードは 4 /ˆ Dmkmn ω≈ と書けるので、波

数スペクトル上では、半径 4 /ˆ Dmω の四分円周付近にある点が該当する共振モードである。 

以下では、この波数スペクトルを用いて、進行波の入射角とパネル構造の振動応答の関係

について説明する。 

 

(1) 単一入射角の平面進行波の場合 

単一入射角（θ とφ 双方固定）の平面進行波は、 yx kk , 座標系において 1 点で表される（例

えば図 K-3 に示す p 点）。 p 点に近いパネルの振動モードが最も加振され、音響連成項の大

きな振動モードは、「
mx kk < かつ ny kk < 」を満たす白黒格子縞の部分であり、それ以外のモー

ドは加振されにくい。 

 

(2) 仰角θ が一定の平面進行波の場合 

仰角θ を固定し方位角φ を変化させた進行波は、φ によってパネル上に様々な波数( xyk )

が存在し、波数スペクトル上では、半径 θω cos/ 0 ⋅c の四分円（斜線部分）で表される。四

分円周の近傍に存在するパネルのモード波数は音響波数に近いので、これらの複数モードが

大きく加振される。(1)項と同様に、四分円内の振動モードは加振されやすく、これを式で書

けば、 
 θω cos/ 0 ⋅≤ ckmn  (K-10) 

p

θω cos
0c

r =

0=θ

0/ cω

モード(m=5, n=2)

xk

yk

xL/π

yL/π

0

xykxyk
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である。ここでの等式は、音響連成項が最大となる場合である。さらに、共振時を考える場

合、式(K-7)の 4 /ˆ Dmkmn ω= が成立するので、これを式(K-10)に代入すれば式(K-11)とな

る。 
 
 )(cos//ˆ 22

0 θω Dmc≥  (K-11) 

 

この式(K-11)は、音響連成項が大きく、かつ共振する周波数条件を表している。ωの下限値

cω は 0=θ の場合であり、式(K-12)となる。 

 
 Dmcc /ˆ2

0=≥ωω  (K-12) 

 
この cω は、パネル構造のコインシデンス周波数（臨界周波数とも言う）である。 

 

(3) 拡散音場の場合 
拡散音場の場合、あらゆるθ とφ を持つ進行波がパネル構造に入射する。この場合、波数

スペクトルにおいて、半径 0/ cω 内の全ての振動モードが強く加振される。 

以下では、同じ音圧を持つ「拡散音場」と「単一入射角の平面進行波」により加振される

パネルの振動応答についての計算結果を示す。パネルの寸法は、 xL =1.0m、 yL =1.5m であり、

モード(1,1), (2,1)に関して計算を行う。拡散音場の場合の音響連成項は、単一入射角の場合の

音響連成項（式(K-8)）の二乗を入射角平均することにより求められる。 
拡散音場と平面進行波（仰角θ =10°～80°の 10°刻み、φ =45°）の音響連成項の計算

結果を図 K-4 に示す。図 K-4 の横軸はパネルのモード次数、縦軸は音響連成項である。また、

進行波と拡散音場の振動応答比（拡散音場を 1）の計算結果を図 K-5 に示す。図 K-5 から、

モード(1,1)の振動応答は、仰角に依らないが、モード(2,1)は、約 45 度より小さい仰角で平面

進行波加振の方が拡散音場より大きく、45 度より大きい仰角では、平面進行波加振の方が小

さくなっている。このように、進行波加振は、拡散音場加振に比較して、過大または過小な

振動応答となり、音響試験に求められる再現性・ロバスト性の点で拡散音場加振に比べて劣

る。 
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図 K-4 拡散音場と平面進行波の音響連成項 

 

 
図 K-5 拡散音場と平面進行波の振動応答比と仰角の関係 
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K.2 スピーカを用いた簡易音響試験と反響室での音響試験の比較実験 
K.1 項では、平面進行波と拡散音場による加振の相違について、理論的に検討した。ここ

では、スピーカを用いた一般的な部屋における簡易音響試験（以下「スピーカ簡易音響試験」

という）と反響室での音響試験（以下「拡散音場音響試験」という）についての比較実験結

果を示す。 

実験のセットアップ状況を図 K-6 に示す。矩形形状の宇宙機用ハニカムパネルを供試体と

して、スピーカ簡易音響試験及び拡散音場音響試験を行った。スピーカ簡易音響試験では、

一般的な部屋で、スピーカ 1～4 台を用いて、入射角を変えて音響加振を行った。拡散音場音

響試験は、反響室でスピーカ 4 台を用いた音響加振を行った。試験中には、供試体周りの音

圧と供試体加速度を計測した。 

 

   

図 K-6 スピーカ簡易音響試験及び拡散音場試験のセットアップ状況 

 

スピーカ簡易音響試験では、供試体周りの音圧が試験レベルとなるが、スピーカの指向性

と供試体による反射と音響放射のため、各点の音圧のばらつきが大きくなる。図 K-7 にスピ

ーカ簡易音響試験時の各点の音圧レベル、図 K-8 に拡散音場試験時の各点の音圧レベルを示

す。 

図 K-7 より、スピーカ簡易音響試験の場合、音圧のばらつきが大きく、最大で 25dB に及

んでいる。一方、拡散音場試験では 100Hz 以上において、マイクロホン 6 本の音圧の相違は

2dB 以内である。従って、スピーカ簡易音響試験の場合、マイクロホンによる音圧のばらつ

きが大きく、試験レベル・音圧入力の再現が難しいことに十分注意する必要性がある。 
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図 K-7 スピーカ簡易音響試験での各点の音圧レベル 

 

 
図 K-8 拡散音場試験での各点の音圧レベル 
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次に、スピーカ簡易音響試験と拡散音場音響試験の応答を比較する。両者の試験レベルが

異なるため、音圧から加速度の伝達関数である SPLAL − 解析 2を用いて比較を行う。 

図 K-9 に、拡散音場音響試験時の RSPLAL )( − とスピーカ簡易音響試験の SSPLAL )( − の

差（ RS SPLALSPLAL )()( −−− ）を示す。入射角 0°の場合、供試体の表裏で音圧が同相

で加振力が打ち消されるため、拡散音場に対し、10dB 程度低い SPLAL − が得られている。

その他のスピーカ配置では、周波数によって SPLAL − の差が、0dB を中心として上下に変動

している。即ち、スピーカ簡易音響試験では、拡散音場音響試験に対し、過大・過小となる

場合があることを示しており、この結果は、K.1.2 項の図 K-5 の結果と一致している。 

以上の検討から、スピーカ簡易音響試験の場合、試験レベルを決める音圧計測にばらつき

が大きく、また、スピーカ配置や周波数によって、拡散音場音響試験に対し、過大・過小な

負荷となることが分かる。従って、スピーカ簡易音響試験を実施する場合は、これらのリス

クを認識した上で、実施すべきである。 

 

 
図 K-9 スピーカ簡易音響試験と拡散音場音響試験の SPLAL − の比較 

 

 
2 SPLAL − 解析 

周波数 f で音圧レベル )( fSPL （デシベル値）の音響試験を行い、供試体の応答加速度レベル )( fAL （デシベル値）

が得られたとする。この時、 )()( fSPLfALSPLAL −=− で定義される量を、周波数 f における、音圧に対する加速

度の伝達関数 SPLAL − と呼ぶ。この SPLAL − が大きいほど、音圧に対して応答しやすいことを示している。 
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Appendix L 制御マイクロホンの個数に関する実験結果 

4.3 項で述べたように、反響室内の音圧レベルの制御のためには、3 本以上のマイクロホ

ンを用いて制御する必要がある。本項では、制御用マイクロホンの必要個数について、試

験実績をもとに検討を行った結果を示す。 

 

 

L.1 試験実績による検討結果 

JAXA筑波宇宙センター1600m3音響試験設備にて行われた音響試験を 30件抽出して検討

を行った。対象とした試験は全て、供試体の周囲に 60°ずつ均等に配置された 6 個のマイ

クロホン（M1, M2, M3, …M6 とする）の、空間的な平均値により音響制御が行われた試験

である。 

対象とした試験のマイクロホン毎の計測結果を用いて、6 個のマイクロホンの組合せ

（ nC6  , =n 1～6（[M1], [M2, M6], [M1, M3, M6]…等））を考え、組合せ個数 n を =n 1～6

とした時の全ての組合せにおける平均値を求めた。この各組合せの平均値が、対象とした

試験の公差内となる試験が 30 試験中何試験存在するか、マイクロホンの組合せ個数 n と

1/1 オクターブバンド毎に整理した。ここで、各組合せ個数（ =n 1～6）において、1 つで

も公差を逸脱する組合せがあれば、その n については試験公差を満たさない、として整理

した。表 L-1 に結果を示す。 

表 L-1 の結果から、任意の 3 個以上のマイクロホンの平均値を制御に用いれば、全 30 試

験の全ての周波数バンドで試験公差内の制御が可能であることが分かる。この結果は、

JAXA の試験設備の結果であるが、他の設備でも、空間内に均等に配置した 3 個以上のマ

イクロホンによる平均値で音響制御が可能であることが知られている[L-1, L-2]。実際の試

験現場では、6 個程度のマイクロホンを用いて試験を実施している場合が殆どである。 

以上のように、音場の制御は、反響室内の複数のマイクロホンの平均値制御で行われる

のが一般的であるが、4.1.1 項で述べたように、低周波数では音圧のばらつき（分散）が大

きく、制御結果の音圧値の信頼性が低いことに留意する必要がある。 
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表 L-1 マイクロホンの組合せ個数と試験公差内となる試験数の関係 

マイクロホンの 
組合せ個数 

[個] 

全 30 試験のうち試験公差内にとなった試験の数 

1/1 オクターブ中心周波数 [Hz] 
31.5 63 125 250 500 1000 2000 4000 8000 O.A. 

1 28 28 26 30 30 29 29 30 25 29 

2 30 29 30 30 30 30 29 30 28 30 

3 30 30 30 30 30 30 30 30 30 30 

4 30 30 30 30 30 30 30 30 30 30 

5 30 30 30 30 30 30 30 30 30 30 

6 30 30 30 30 30 30 30 30 30 30 

 

 

L.2 参考文献 
[L-1] NASA-STD-7001, Payload Vibroacoustic Test Criteria, (1996-6). 

[L-2] Department of Defense Test Method Standard for Environmental Engineering 

Consideration and Laboratory Tests, MIL-STD-810F, Part two, Laboratory Test Methods, 

METHOD 515.5, ANNEX.B 1.1, c. 

 

3 個以上 
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Appendix M 拡散音場中の境界における音圧上昇 

音響試験中の反響室内部の音圧は、概ね一様な音場（拡散音場）となっている。しかし、

反響室の壁面・床面や供試体のような音場の境界では、音の反射により局所的に音圧が上昇

する。従って、4.3 項に述べたように、音響試験に際しては、供試体と反響室壁面・床面の距

離と、音響制御用マイクロホンと反響室壁面・床面や供試体の距離は、試験条件における最

低周波数の 4/1 波長以上とする必要がある。ここでは、壁面や供試体近傍での音圧上昇に関

する検討結果を示す。 

 

 

M.1 理論検討 

反響室内の境界付近における音圧上昇について、理論的に検討を行う。検討にあたり、ま

ず、図 M-1 に示すような無限剛体壁に平面音波が入射するモデルを考える。図 M-1 に示す入

射平面音波 inp 及びその反射波 refp は、次式で表すことができる。 
 

 ( )



 −−= θθ

λ
π sinsin2exp0 yxjPpin  (M-1) 

 ( )



 +−= θθ

λ
π sinsin2exp0 yxjPpref  (M-2) 

 

ここでは、簡単のため時間項 )exp( tjω は無視している。図 M-1 の yx − 平面上の任意の点

の音圧 p は、入射波と反射波を重ね合わせて、次式で表すことができる。 
 

 ( ) 





−






=+= θ

λ
πθ

λ
π sin2expcos2cos2, 0 xjyPppyxp refin  (M-3) 

 

次に、拡散音場とは、互いに無相関で様々な入射角を持つ平面音波が一様に入射する音場

であるため、式(M-3)の二乗値の入射角平均を行うことで、任意の点での音圧を求める事が出

来る。従って、 0=x における無限剛体壁から垂直方向の音圧 P の分布は次式となる。 
 

 ( ) ( )( ) i
N

yP
N

yp
N

yP i

N

i
i

N

i
×=














== ∑∑

==

πθθ
λ

π ,cos2cos21,01,0
0

2

0
0

2  (M-4) 

 

この式は、N 個の無相関な平面音波（入射角θ は ],0[ π に分布）の重ね合わせで拡散音場を

表現している。式(M-4)について、 N を十分に大きな値( 1000=N )として音圧 P を計算した

結果を図 M-2 に示す。拡散音場に近いと考えられる剛体壁からの遠方点の音圧レベルは+3dB
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に収束している。一方、剛体壁の近傍では遠方点に対し 3dB 音圧レベルが上昇していること

が分かる。 

 

 
図 M-1 無限剛体壁に平面音波が入射するモデル 

 

 

 

図 M-2 理論値の計算結果 
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M.2 実験による検討 
音場の境界における音圧上昇を実験により検討した。本実験では、スピーカ加音による反

響室内の拡散音場が通常の試験と同等の拡散音場であることを確認したうえで、スピーカ 4

台による加音により実験を行った。 

反響室床面での音圧上昇量の測定図を図 M-3 に示す。また、宇宙機用ハニカムパネル供試

体付近での音圧上昇量の測定図を図 M-4 に示す。 

 

 
図 M-3 反響室床面による音圧上昇量測定 

 

 

図 M-4 パネル供試体による音圧上昇量測定 

 

マイクロフォン

床面からの距離を変えて複数個設置

→ 床面に近づくことで、どの程度
音圧が上昇するかを測定

マイクロフォン

パネル供試体

供試体からの距離を変えて複数個設置

→ 供試体に近づくことでどの程度
音圧が上昇するかを測定
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床面やパネル供試体からの距離を各周波数の波長で正規化し、音圧上昇量についてまとめ

た結果を図 M-5 に示す。また、二つの実験結果と M.1 項の理論検討結果を比較した結果を、

それぞれ図 M-6 及び図 M-7 に示す。図 M-5、図 M-6 及び図 M-7 の、縦軸は音圧上昇量(dB)、

横軸は正規化した距離（正規化距離）を示す。例えば、横軸の“1”は、1 波長分の距離、“10”

は 10 波長分の距離を示す。 

実験結果を見ると、全体的に±2dB 程度のばらつきが見られ、正規化距離が小さくなるほど、

上昇量が大きくなる傾向がある。このばらつきは、反響室内の音場の不均一性（実際には反

響室内は完全に一様な音場とはならない）によるものと考えられる。1/4 波長以上の正規化

距離（横軸で 0.25 以上）であれば、音圧上昇とばらつきが同程度となり、顕著な上昇が見ら

れないことが分かる。 

また、図 M-5 で、反響室床面とパネル供試体の結果と比較すると、実験値はパネル供試体

の方が若干低めの値となっている。これは、弾性体であるパネル供試体の透過・吸音等のた

めであると考えられる。また、理論解と実験値を比較する（図 M-6, M-7）と、実験値は理論

解と概ね同傾向を示していることが確認できる。理論値と比較して実験値の方が若干大きな

値となっているが、これは反射波の影響であると考えられる。 

以上のように、音場の境界（反響室壁面、床面、供試体）での音圧上昇について、実験及

び理論により検討し、供試体やマイクロホンの音場境界からの距離条件についての技術的根

拠を示した。 

 

 
図 M-5 実験結果（正規化距離と音圧上昇量の関係） 
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図 M-6 実験結果と理論解の比較（実験結果：反響室床面） 

 

 
図 M-7 実験結果と理論解の比較（実験結果：パネル供試体） 
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Appendix N 音響試験中の治具の振動 

本項では、音響試験中に治具に発生する振動レベルを見積もる簡易的な計算方法を示す。

合わせて、既に製作済みの治具の音響試験結果から、治具の振動の影響を簡易的に見積もる

方法を示す。但し、厳密に音響試験中の治具の振動について検討する必要がある場合は、有

限要素法等を用いて検討する必要がある。 

 

 

N.1 治具の振動の影響を簡易的に見積もる方法 
図 N-1 に、反響室内に設置した治具と供試体の簡易モデルを示す。本項で示す簡易的な方

法では、供試体及び治具をそれぞれ１自由度系モデルで表現する。 

供試体単体及び治具単体に音圧を負荷した時のそれぞれの応答加速度の実効値を rmssax 、

rmsjax とする。また、治具の振動 rmsjax に伴う供試体の応答加速度を rmssvx とする。図 N-1

に示すとおり、 rmssax と rmssvx の比から、音響負荷による振動がどの程度支配的かというこ

とを評価することができる。例えば、 rmssax と rmssvx の比が十分に大きければ、音響負荷に

よる振動が支配的で、治具の振動の影響は殆ど無視できると考えることができる。 
 

はじめに、供試体単体に音圧を負荷した場合を考える。反響室内へ負荷する音圧のパワー

スペクトル密度を aPSD とすると、供試体の音響応答加速度の実効値 rmssax は Appendix C の

式(C-3)及び 5.5 項の式(5-6)に示す Miles の式より、次式となる。 

 

 2

2

2 s

s
asnrmssa M

SPSDQfx ××=
π

  (N-1) 

 

ここで、 sS , sM , sQ は、それぞれ供試体の音響負荷表面積、質量、共振倍率である。負荷

する音圧は 1/1 や 1/3 オクターブバンドの音圧レベル(dB)で規定されることが多いが、その音

圧レベル L から aPSD は、Appendix C の式(C-4)で求めることができる。 

 

 
c

L

a f
pPSD

232.0
10 10/2

0 ×=  (N-2) 
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図 N-1 治具と供試体の簡易モデル 

rmssvrmssa xx  /

供試体（s ）

ベース加振

供試体のベース加振

PSDja [(m/s2)2/Hz]

治具（ j ）

PSDa  [Pa2/Hz]治具単体の加音

PSDBja [(m/s2)2/Hz]

PSDja [(m/s2)2/Hz]

供試体（s ）

PSDa  [Pa2/Hz]供試体単体の加音

反響室：床

質量Mj [kg]、表面積Sj [m2]、 Qj

質量Ms [kg]
表面積Ss [m2]

Qs

供試体（s ）

治具（ j ）

PSDa  [Pa2/Hz]

音響試験時のコンフィギュレーション
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次に、治具単体に音圧を負荷した場合を考える。治具単体に音圧を負荷した場合、音響負

荷と同等な振動が得られるベース加振の等価加速度のパワースペクトラム密度 BjaPSD は、

Appendix C の式(C-3)で示すとおり次式となる。 

 

 
2

2

j

j
aBja M

S
PSDPSD ×=  (N-3) 

 

治具を BjaPSD でベース加振する場合、1 自由度系の最大振動応答 jaPSD は治具の共振周波

数で発生する。共振周波数においては jaPSD と BjaPSD は次式の関係を持つ。 

 
 2

jBjaja QPSDPSD ×=  (N-4) 

 

式(N-3)を式(N-4)へ代入して、 jaPSD と aPSD の関係を得る。 

 

 2
2

2

j
j

j
aja Q

M
S

PSDPSD ××=  (N-5) 

 

ここで、 jS , jM , jQ は、それぞれ治具の音響負荷面積、質量、共振倍率である。供試体が治

具の振動 jaPSD でベース加振された時の加速度応答の実効値 rmssvx は、式(N-5)及び Miles の

式（5.5 項 式(5-6)）より、次式となる。 

 

 2
2

2

22 j
j

j
asnjasnrmssv Q

M
S

PSDQfPSDQfx ×××=×=
ππ

  (N-6) 

 

式(N-1)及び式(N-6)から、供試体の音響応答加速度の実効値 rmssax と治具の振動に伴う供試

体の応答加速度 rmssvx の比を計算すると次式となる。 

 

 





















=

×××

××
=

s

s

jj

j

j
j

j
asn

s

s
asn

rmssv

rmssa

S
M

QS
M

Q
M
S

PSDQf

M
SPSDQf

x
x

1

2

2

2
2

2

2

2

π

π




 (N-7) 

 

ここで、質量と音響負荷表面積の比( SM / )を音響負荷面密度とする。 
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式(N-7)から、治具の振動が無視できる治具の設計条件 rmssax >> rmssvx として、以下の 2 つ

の条件を満たす必要があることがわかる。即ち、 

 
(1) 治具の音響負荷面密度を大きくする 

(2) 治具の共振倍率を小さくする 

 

である。また、式(N-7)を用いることで、治具の設計条件を簡易的に計算することができる。

例えば、治具の振動による供試体の振動を、音響負荷による供試体の振動の-10dB（リニアで

は 1/3）以下にしたければ、 rmssax / rmssvx ≧3 を式(N-7)に代入し、式(N-7)が成立するように

治具を設計すればよい。また供試体と治具の面密度及び治具の共振倍率が既知であれば、音

圧による振動がどの程度支配的かを見積もることもできる。 

また、治具の質量と比較して供試体の質量が大きい場合、供試体を搭載した状態の治具の

応答加速度( jax′ )は、治具の単体加音時の応答加速度( jax )よりも小さくなる。どの程度小さ

くなるかについては、Appendix G の式(G-10)式を用いて次式の通り見積もることができる。 

 

 jaja
sj

j
ja xx

MM
M

x  ≤
+

=′  (N-8) 

 

式(N-8)で示すとおり、 jax′ は jax よりも小さくなる。従って、式(N-7)の結果は、安全側の

評価となる。 
 

 

N.2 治具振動の影響の検証例 
 本項では、既に製作済みの治具について、音響試験中の治具の振動の影響を簡易的に見積

もる方法を示す。尚、この方法で簡易計算を行うためには、治具単体の音響試験が必要であ

る。 

はじめに、治具単体の音響試験を実施して ajPSD （治具上の応答加速度）と aPSD （負荷

する音圧）を測定する。続いて、実測した治具上の応答加速度 ajPSD と負荷する音圧 aPSD か

ら、供試体の音響応答加速度の実効値 rmssax と治具の振動に伴う供試体の応答加速度 rmssvx

を求める。但し、実測した ajPSD と aPSD は、5.5 項に示す Miles の式の使用条件（PSD の値

が周波数に対して激しい変化が無いこと）を満たさないため、 ajPSD と aPSD の RRS 解析（詳

細は Appendix P を参照のこと）から、 rmssax と rmssvx を求める。 

RRS 解析結果と式(N-7)から、音響負荷による振動が支配的で治具の振動を無視することが

できる条件を表すと、次式となる。 
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 1>>
×

=
ja

s

s
a

rmssv

rmssa

RRS
M
SRRS

x
x



 (N-9) 

 

 ajRRS 、 aRRS はそれぞれ、 ajPSD 、 aPSD の RRS 解析結果である。次に、式(N-9)を供試

体の音響負荷面密度について式を整理する。 

 

 
ja

a

s

s

RRS
RRS

S
M

<<  (N-10) 

 
 式(N-10)の左辺（供試体の音響負荷面密度）が、右辺（実測値により求めた RRS の比）よ

りも十分小さければ、音響負荷による振動が支配的で、治具の振動を無視することができる

ことを示している。 

実例として、筑波宇宙センター1600m3 音響試験設備に準備されているかさ上げ治具（質量

約 1,800kg）に供試体を設置し、H-IIA スペックで音響試験を実施する場合を考える。 

かさ上げ治具のみの状態で H-IIA スペックによる音響試験を実施し、かさ上げ治具上（搭

載インタフェース部）の各軸（x, y, z 軸）の応答加速度( ajPSD )を実測した。負荷音圧の実測

結果( aPSD )を図 N-2 に、応答加速度( ajPSD )の実測結果を図 N-3 に示す。また、式(N-10)右

辺の計算結果を図 N-4 に示す。RRS 解析のQ値については、宇宙機で良く用いられる 10=Q
を用いた。 

 例えば、大型衛星（ ]m[0.2],m[0.2],m[0.5 === DWH （ ]m[48 2=sS ）、 ]kg[000,3=sM 、

面密度：
2kg/m5.62 ）をこのかさ上げ治具に設置して H-IIA スペックで音響試験を実施する

場合を考える。図 N-4 から、このかさ上げ治具の RRS の比が 200 以上であり、供試体の音響

負荷面密度(62.5)の約 3 倍である。従って、 rmssvx は rmssax の 1/3（約-10dB）程度である（図

N-4 中の点線）ということが分かる。 

 上記の例のように、このかさ上げ治具を用いて図 N-2 に示す加音条件（ aPSD ）で音響試

験を実施する場合、供試体の面密度と図 N-4 から、音圧による供試体の振動が治具の振動に

よる振動応答と比較してどの程度の大きさとなるかを見積もることができる。但し、この例

のようにかさ上げ治具の質量（約 1,800 kg）と比較して供試体の質量が大きい(3,000 kg)場合

は、式(N-8)で示したとおり供試体の質量による減衰が働くので、図 N-4 の結果は安全側の評

価となる。 
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図 N-2  負荷音圧の実測結果( aPSD ) 

 

 
図 N-3  かさ上げ治具上の各軸（x, y, z 軸）の応答加速度( ajPSD ) 
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図 N-4 式(N-10)右辺の計算結果 
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Appendix P RRS 解析の定義 

RRS(Random Response Spectrum)は 1 自由度系に加速度 PSD を入力したとき、応答の実効値

を求める方法である。RRS 解析の出力として、1 自由度系の相対変位（質量の変位と入力変

位の差）や絶対加速度の実効値として定義がある。RRS は計測加速度と環境条件との加速度

実効値の相対比較であるため、いずれの定義でもこれらの相対関係が変わらないことを説明

する。 

1 自由度系に加速度 PSD( psdY )が入力された時に、質量の相対変位や絶対加速度などの応

答実効値 rmsA は、1 自由度系（固有角周波数 nω 、減衰係数比 nξ ）の伝達関数 ),,( nnH ξωω

を用いて、式(P-1)に示す積分で書ける。 
 

 ωωξωωξω dYHA psdnnnnrms ∫
∞

=
0

22 )(),,(),(   (P-1) 

 

ここで、1 自由度系の伝達関数は、求められる物理量によって計算式が異なる。質量の相

対変位（添字 d ）と絶対加速度（添字 a ）に対する伝達関数は、次の式(P-2), (P-3)である。 

 

 { } 

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
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ω ξ
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式(P-3)の右辺第 1 項と第 2 項の比較( 10=Q )を図 P-1 に示す。横軸は、共振周波数 nω に

対する正規化周波数( nr ωω /= )であり、縦軸は絶対加速度二乗の大きさ、 2Hs は第 1項、 2Hr

は第 2 項、 aH は 22 HrHs + である。第 1 項 2Hs は第 2 項 2Hr より非常に大きいため、式(P-3)

は、式(P-4)に示す加速度の伝達関数で近似することが出来る。 
 

 { } 222

2

)2()(1

1),,(
nn n

nnaH
ω
ω

ω
ω ξ

ξωω
+−

≈  (P-4) 

 

よって、式(P-2)と式(P-4)は、定数倍( 4/1 nω )の違いであるため、1 自由度系の相対変位 rmsx と

絶対加速度 rmsx は定数倍の関係となる。即ち、 
 
 ),(),( 2

nnrmsnnnrms xx ξωωξω =  (P-5) 
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である。従って RRS の計算目的である相対比較では同じ結果が得られることになる。 

 

 

図 P-1 1 自由度系の絶対加速度伝達関数の比較 
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Appendix R 音響試験公差の比較 

 

一般的に、音響試験公差の要求を各周波数帯で一律同値にすると、低及び高周波数帯では、

音響試験設備の制御性が悪いため、公差の要求を満足することが困難である。音圧の制御性

については 4.1.1 項及び 4.2 項を参照のこと。 

表 R-1 に国内外試験標準[R-1]～[R-5]の公差比較結果を示す。それぞれ多少の差異はあるも

のの、いずれも 31.5Hz、4000Hz 帯及び 8000Hz 帯について緩和されている。また、表には記

載されていないが、ロシア製ロケットによる打ち上げ環境条件は ESA や NASA の規定と同

様に 2000Hz 帯までしか規定がない。 

公差を緩和することにより、実効値（オーバーオール）が変化してしまうことが懸念され

るが、一般に、音響試験条件は 125Hz 帯～1000Hz 帯が最も大きく、低及び高周波数帯は最

も大きい周波数帯の音圧レベルと比べて 10～20dB 小さい場合が多い。そのため、公差を緩

和した周波数帯の音圧レベルが変動しても、実効値には影響しない。 

2002 年以降に筑波宇宙センターで実施された 17 の試験条件について、低及び高周波数帯

の公差を緩和した試験条件と当初の試験条件との上限値及び下限値における実効値を比較し

た。その結果、上限値での実効値の増加は平均で 0.536dB、下限値での実効値の減少は平均

で 0.188dB であった。 

 

 

表 R-1 音響試験公差の比較結果 

周波数帯 
(1/1 オクターブバンド) 

JERG-2-130A 
 [R-1] 

NASA-STD-7001A 
[R-2] 

ECSS-E-ST10-03C 
[R-3] 

MIL-STD-1540E 
[R-4] 

公差 
+ 

公差 
- 

公差 
+ 

公差 
- 

公差 
+ 

公差 
- 

公差 
+ 

公差 
- 

31.5 +5 -5 - - +4 -2 +5 -5 
63 +3 -1 +3 -3 +3 -1 +3 -3 

125 +3 -1 +3 -3 +3 -1 +3 -3 
250 +3 -1 +3 -3 +3 -1 +3 -3 
500 +3 -1 +3 -3 +3 -1 +3 -3 

1000 +3 -1 +3 -3 +3 -1 +3 -3 
2000 +3 -1 +3 -3 +3 -1 +3 -3 
4000 +5 -5 - - - - +5 -5 
8000 +5 -5 - - - - +5 -5 
O.A. +1.5 -1.5 +1 -1 +2 -2 +1.5 -1.5 
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[R-2] NASA-STD-7001A, Payload Vibroacoustic Test Criteria, (2011-1). 

[R-3] ECSS-E-ST-10-03C, Space engineering Testing, (2012-1). 

[R-4] MIL-STD-1540E, Test Requirements for Launch, Upper-Stage, and Space Vehicles, 

(2006-9). 
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Appendix S ジョイントアクセプタンスを用いた簡易音響振動解析 

S.1 解析理論 
ジョイントアクセプタンスを用いた簡易音響振動解析について、以下に詳細理論を示す。

図 S-1 に示す構造系（平板を想定）の r 次モードの運動方程式は式(S-1)で書ける。 

 

 
図 S.1 外力を受ける構造系 

 
 

𝑤𝑤�̈�𝑟 + 2𝜁𝜁𝑟𝑟𝜔𝜔𝑟𝑟𝑤𝑤�̇�𝑟 + 𝜔𝜔𝑟𝑟2𝑤𝑤𝑟𝑟 =
𝐿𝐿𝑟𝑟
𝛬𝛬𝑟𝑟

 (S-1) 

 

ここで、𝑤𝑤𝑟𝑟はモード変位、𝜔𝜔𝑟𝑟は固有角周波数、𝜁𝜁𝑟𝑟は減衰比である。また、𝐿𝐿𝑟𝑟はモーダルフォ

ース、𝛬𝛬𝑟𝑟は正規化に関する定数（モーダル質量）であり、角周波数𝜔𝜔の関数として表現する

と以下のようになる。 

 
 

𝐿𝐿𝑟𝑟 = � 𝜑𝜑r(x)𝑝𝑝(x, 𝑡𝑡)𝑑𝑑x
𝐴𝐴

 ,  𝐿𝐿𝑟𝑟(𝜔𝜔) = � � 𝜑𝜑r(x)𝑝𝑝(x, 𝑡𝑡)𝑒𝑒−𝑗𝑗𝜔𝜔𝑡𝑡𝑑𝑑x
𝐴𝐴

∞

−∞
𝑑𝑑𝑡𝑡   (S-2) 

 
𝛬𝛬𝑟𝑟 = � 𝑚𝑚�

𝐴𝐴
𝜑𝜑𝑟𝑟2(x)𝑑𝑑x (S-3) 

 

ここで、𝐿𝐿𝑟𝑟(𝜔𝜔)は𝐿𝐿𝑟𝑟のフーリエ変換、𝑝𝑝(x, 𝑡𝑡)はランダム外力（音圧でも力でもよい）、𝜑𝜑rはモ

ード形状、𝑚𝑚�は面密度である。𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)を式(S-4)で定義すれば、周波数領域で構造系の点xにお

ける変位𝑊𝑊(x)は式(S-5)となる。 

 
 

𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔) = −𝜔𝜔2 + 𝑗𝑗2𝜁𝜁𝑟𝑟𝜔𝜔𝑟𝑟𝜔𝜔 + 𝜔𝜔𝑟𝑟2 (S-4) 

 
𝑊𝑊(x) = ��

𝐿𝐿𝑟𝑟(𝜔𝜔)
𝛬𝛬𝑟𝑟𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝜑𝜑𝑟𝑟(x)�

∞

𝑟𝑟=1

 (S-5) 

 

この時、変位𝑊𝑊(x)のパワースペクトル密度𝑆𝑆𝑊𝑊(x,𝜔𝜔)は式(S-6)となる。 
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𝑆𝑆𝑊𝑊(x,𝜔𝜔) = lim
𝐹𝐹→∞

|𝑊𝑊(x,𝜔𝜔)|2

𝑇𝑇
= lim

𝐹𝐹→∞

1
𝑇𝑇 �
��

𝐿𝐿𝑟𝑟(𝜔𝜔)
𝛬𝛬𝑟𝑟𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝜑𝜑𝑟𝑟(x)� ∙��

𝐿𝐿𝑠𝑠∗(𝜔𝜔)
𝛬𝛬𝑠𝑠𝑍𝑍𝑠𝑠∗(𝜔𝜔)𝜑𝜑𝑟𝑟(x)�

∞

𝑠𝑠=1

∞

𝑟𝑟=1

�

= ��
𝑆𝑆𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔)

𝛬𝛬𝑟𝑟2|𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2 𝜑𝜑𝑟𝑟
2(x)�

∞

𝑟𝑟=1

+ ���
𝑆𝑆𝐹𝐹𝑠𝑠𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔)

𝛬𝛬𝑟𝑟𝛬𝛬𝑠𝑠𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝑍𝑍𝑠𝑠∗(𝜔𝜔)𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝜑𝜑𝑠𝑠(x)�
𝑟𝑟≠𝑠𝑠

 
(S-6) 

 

𝑆𝑆𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔)は𝐿𝐿𝑟𝑟のパワースペクトル、𝑆𝑆𝐹𝐹𝑠𝑠𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔)は𝐿𝐿𝑟𝑟と𝐿𝐿𝑠𝑠のクロスパワースペクトル、𝑇𝑇は時間であ

り、式(S-7)で表される。 

 
 

𝑆𝑆𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔) = lim
𝐹𝐹→∞

|𝐿𝐿𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2

𝑇𝑇
,𝑆𝑆𝐹𝐹𝑠𝑠𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔) = lim

𝐹𝐹→∞

𝐿𝐿𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝐿𝐿𝑟𝑟∗ (𝜔𝜔)
𝑇𝑇

 (S-7) 

 

以上から、変位のパワースペクトルを求めるためには、モード形状に加え、外力のパワース

ペクトルとクロスパワースペクトルを求める必要があることが分かる。これら 2 つのスペク

トルの表現式は結局同等となるので、まず、パワースペクトルから求める。式(S-2)を式(S-7)

の第一式に代入すると、式(S-8)となる。 

 

𝑆𝑆𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔) = lim
𝐹𝐹→∞

|𝐿𝐿𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2

𝑇𝑇
 

= lim
𝐹𝐹→∞

1
𝑇𝑇
��� � 𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝑝𝑝(x, 𝑡𝑡)𝑒𝑒−𝑗𝑗𝜔𝜔𝑡𝑡

𝐴𝐴
𝑑𝑑x

∞

−∞
𝑑𝑑t�

× �� � 𝜑𝜑𝑟𝑟(x′)𝑝𝑝(x′, 𝑡𝑡′)𝑒𝑒−𝑗𝑗𝜔𝜔𝑡𝑡′
𝐴𝐴′

∞

−∞
𝑑𝑑x′𝑑𝑑𝑡𝑡′�� 

(S-8) 

 

ここで、時間積分の範囲が[-∞,∞]であることから、𝑡𝑡 − 𝑡𝑡′ = 𝜏𝜏なる変数変換を行っても積分範

囲に変更はなく、式(S-9)が成り立つ。 

 

𝑆𝑆𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔) = lim
𝐹𝐹→∞

1
𝑇𝑇
��� � 𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝑝𝑝(x, 𝑡𝑡)𝑒𝑒−𝑗𝑗𝜔𝜔𝑡𝑡

𝐴𝐴
𝑑𝑑x

∞

−∞
𝑑𝑑t�           

×      × �� � 𝜑𝜑𝑟𝑟(x′)𝑝𝑝(x′, 𝑡𝑡′ + τ)𝑒𝑒−𝑗𝑗𝜔𝜔(𝜏𝜏−𝑡𝑡)

𝐴𝐴′

∞

−∞
𝑑𝑑x′𝑑𝑑𝑡𝑡′�� 

 

        = lim
𝐹𝐹→∞

1
𝑇𝑇
�� � � � 𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝑝𝑝(x, 𝑡𝑡)

𝐴𝐴′𝐴𝐴
𝑝𝑝(x′, 𝑡𝑡′ + τ)𝑒𝑒−𝑗𝑗𝜔𝜔(𝜏𝜏−𝑡𝑡)𝑑𝑑𝑡𝑡𝑑𝑑𝜏𝜏𝑑𝑑x

∞

−∞

∞

−∞
𝑑𝑑x′� (S-9) 

 

ここで、相互相関関数の定義から式(S-11)が成立するので式(S-9)は式(S-11)となる。 

 
 

𝑅𝑅𝑝𝑝(x, x′, 𝜏𝜏) = lim
𝐹𝐹→∞

1
𝑇𝑇�

𝑝𝑝(x, 𝑡𝑡)𝑝𝑝(x, 𝑡𝑡 + 𝜏𝜏)𝑑𝑑𝑡𝑡
∞

−∞
 (S-10) 

𝑆𝑆𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔) = lim
𝐹𝐹→∞

|𝐿𝐿𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2

𝑇𝑇
= lim

𝑇𝑇→∞

1

𝑇𝑇
�� � � 𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝑅𝑅𝑝𝑝(x, x′, 𝜏𝜏)

𝐴𝐴′
𝜑𝜑𝑟𝑟

𝐴𝐴
(x′)𝑒𝑒−𝑗𝑗𝜔𝜔𝑡𝑡𝑑𝑑𝜏𝜏𝑑𝑑x

∞

−∞
𝑑𝑑x′� (S-11) 

 



JERG-2-130-HB002E 
 

  S-3 

𝑅𝑅𝑝𝑝(x, x′, 𝜏𝜏)は、構造上点xとx′の外力に関する相互相関関数であり、時間𝜏𝜏のずれがある場合の

2 点間の外力の相関を示す。さらに、式(S-12)に示す相互相関関数とクロススペクトル密度を

関係付けるウイナー・ヒンチンの定理から式(S-11)の被積分項はさらに簡略化され、式(S-13)

となる。 

 
 

𝑆𝑆𝑝𝑝(x, x′,𝜔𝜔) = � 𝑅𝑅𝑝𝑝(x, x′, 𝜏𝜏)𝑒𝑒−𝑗𝑗𝜔𝜔𝑡𝑡𝑑𝑑𝜏𝜏
∞

−∞
 (S-12) 

 
𝑆𝑆𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔) = � � 𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝑆𝑆𝑝𝑝(x, x′,𝜔𝜔)

𝐴𝐴′
𝜑𝜑𝑟𝑟

𝐴𝐴
(x′)𝑑𝑑x𝑑𝑑x′ (S-13) 

 

ここで、𝑆𝑆𝑝𝑝(x, x′,𝜔𝜔)は構造上の点xとx′における外力クロススペクトル密度である。この式

(S-13)は 2 点のモード振幅にクロススペクトルを乗じ、重積分を行ったものになっている。

以上の式(S-8)から(S-13)の導出にはモード形状に対し、演算を施していないため、𝑆𝑆𝐹𝐹𝑠𝑠𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔)は

全く同様に、式(S-14)となる。 

 
 

𝑆𝑆𝐹𝐹𝑟𝑟𝐹𝐹𝑠𝑠(𝜔𝜔) = � � 𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝑆𝑆𝑝𝑝(x, x′,𝜔𝜔)
𝐴𝐴′

𝜑𝜑𝑠𝑠
𝐴𝐴

(x′)𝑑𝑑x𝑑𝑑x′ (S-14) 

 

ジョイントアクセプタンス𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔)、𝑗𝑗𝑟𝑟𝑠𝑠(𝜔𝜔)は、式(S-13)、(S-14)について次の正規化を行ったも

ので定義される[S-1]。ここで、𝑆𝑆𝑝𝑝(𝜔𝜔)は任意の点における外力のパワースペクトルである。 

 
 

𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔) =
1
𝐴𝐴2 � � 𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝐶𝐶𝑝𝑝(x, x′,𝜔𝜔)

𝐴𝐴′
𝜑𝜑𝑟𝑟

𝐴𝐴
(x′)𝑑𝑑x𝑑𝑑x′ (S-15) 

 
𝑗𝑗𝑟𝑟𝑠𝑠(𝜔𝜔) =

1
𝐴𝐴2 � � 𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝐶𝐶𝑝𝑝(x, x′,𝜔𝜔)

𝐴𝐴′
𝜑𝜑𝑠𝑠

𝐴𝐴
(x′)𝑑𝑑x𝑑𝑑x′ (S-16) 

 
𝑆𝑆𝐹𝐹𝑟𝑟(𝜔𝜔) = 𝐴𝐴2𝑆𝑆𝑝𝑝(𝜔𝜔)𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔), 𝑆𝑆𝐹𝐹𝑟𝑟𝐹𝐹𝑠𝑠(𝜔𝜔) = 𝐴𝐴2𝑆𝑆𝑝𝑝(𝜔𝜔)𝑗𝑗𝑟𝑟𝑠𝑠(𝜔𝜔) (S-17) 

 

また、式(S-15)、(S-16)中の𝐶𝐶𝑝𝑝(x, x′,𝜔𝜔) = 𝑆𝑆𝑝𝑝(x, x′,𝜔𝜔)/𝑆𝑆𝑝𝑝(𝜔𝜔)は音場の正規化クロススペクトル

である。拡散音場の場合を考えると、拡散音場は等質・等方な音場であるため、2 点間の距

離のみに依存すると考えれば、𝐶𝐶𝑝𝑝(x, x′,𝜔𝜔)は式(S-18)で表わされる[S-2]。 

 
 

𝐶𝐶𝑝𝑝(x, x′,𝜔𝜔) =
sin (𝑘𝑘0|x′ − x|)
𝑘𝑘0|x′ − x| = sinc(𝑘𝑘0|x′ − x|) (S-18) 

 

ここで、𝑘𝑘0は音場の波数である（𝑘𝑘0 = 𝜔𝜔/𝑐𝑐0、𝑐𝑐0：音速）。sinc(0)は特異点であるが、値は 1

をとる。以上より、ジョイントアクセプタンスを用いると、変位のパワースペクトル式(S-6)

は式(S-19)となる。 
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𝑆𝑆w(x,𝜔𝜔) = ��
𝐴𝐴2𝑆𝑆𝑝𝑝(𝜔𝜔)𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔)
𝛬𝛬𝑟𝑟2|𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2 𝜑𝜑𝑟𝑟2(𝑥𝑥)�

∞

𝑟𝑟=1

+ ���
𝐴𝐴2𝑆𝑆𝑝𝑝(𝜔𝜔)𝑗𝑗𝑟𝑟𝑠𝑠(𝜔𝜔)
𝛬𝛬𝑟𝑟𝛬𝛬𝑠𝑠𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝑍𝑍𝑠𝑠∗(𝜔𝜔)𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝜑𝜑𝑠𝑠(x)�

𝑟𝑟≠𝑠𝑠

 (S-19) 

 

以上から、外力のクロススペクトルが分かれば、式(S-15)、(S-16)からジョイントアクセプタ

ンス𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔)が求められ、この𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔)を式(S-19)に代入すれば、構造上の点xにおける変位のパワ

ースペクトルが求められる。さらに、音響試験時の平板構造を考えると，音響試験条件とし

て規定されるパワースペクトルは、構造遠方の音圧パワースペクトル密度𝑆𝑆𝑝𝑝_𝑑𝑑(𝜔𝜔)である。ジ

ョイントアクセプタンスの計算に用いる構造表面上の音圧パワースペクトル密度はブロック

音圧となるのため、遠方の音圧パワースペクトル密度の 4 倍となる。そのため、式(S-19)は

式(S-20)のように表すことができる。 

 

𝑆𝑆w(x,𝜔𝜔) = ��
4𝐴𝐴2𝑆𝑆𝑝𝑝_𝑑𝑑(𝜔𝜔)𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔)

𝛬𝛬𝑟𝑟2|𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2 𝜑𝜑𝑟𝑟2(𝑥𝑥)�
∞

𝑟𝑟=1

+ ���
4𝐴𝐴2𝑆𝑆𝑝𝑝_𝑑𝑑(𝜔𝜔)𝑗𝑗𝑟𝑟𝑠𝑠(𝜔𝜔)
𝛬𝛬𝑟𝑟𝛬𝛬𝑠𝑠𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝑍𝑍𝑠𝑠∗(𝜔𝜔) 𝜑𝜑𝑟𝑟(x)𝜑𝜑𝑠𝑠(x)�

𝑟𝑟≠𝑠𝑠

 (S-20) 

 

なお、ジョイントアクセプタンスは無次元化されたモーダルフォースのパワースペクトル密

度と考えることができ、ある外力が加わったときに構造がどれくらい加振されやすいか（加

振効率）を各モードに対して示していると言える。 

 

S.2 応答解析の簡易化 
式(S-20)に示す応答解析の簡易化を示す。低周波数における𝑟𝑟次モードの共振周波数におい

て1/|𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2>>1/𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)𝑍𝑍𝑠𝑠∗(𝜔𝜔)と仮定すると、𝑗𝑗𝑟𝑟𝑠𝑠(𝜔𝜔)を含む項は𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔)の項に比べて小さく無視

できる。この時、応答加速度のパワースペクトルは式(S-21)となる。 

 
 

𝑆𝑆A(x,𝜔𝜔) ≅��
4𝐴𝐴2𝑆𝑆𝑝𝑝_𝑑𝑑(𝜔𝜔)𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔)

𝛬𝛬𝑟𝑟2|𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔)|2 𝜑𝜑𝑟𝑟2(𝑥𝑥)𝜔𝜔4�
∞

𝑟𝑟=1

 (S-21) 

 

さらに、モード密度の低い低周波数では、r 次モードの応答に対する他のモードの影響は小

さいとしてモード重ね合わせを無視すると、式(S-21)は式(S-22)となる。本式を用いることで、

個別モードに対する拡散音場負荷時の加速度パワースペクトル密度を簡易に求めることがで

きる。本式の適用例を図 S-2 示す。 

 
 

𝑆𝑆w(𝑥𝑥,𝜔𝜔𝑟𝑟) ≅
4𝐴𝐴2𝑆𝑆𝑝𝑝_𝑑𝑑(𝜔𝜔𝑟𝑟)𝑗𝑗𝑟𝑟𝑟𝑟(𝜔𝜔𝑟𝑟)

𝛬𝛬𝑟𝑟2|𝑍𝑍𝑟𝑟(𝜔𝜔𝑟𝑟)|2 𝜑𝜑𝑟𝑟2(x) (S-22) 
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図 S.2 本手法の適用例 

 

 

S.3 参考文献 
[S-1]  Powell, A., On the Fatigue Failure of Structures due to Vibration Excited by Random Pressure 

Fields, Journal of the Acoustical Society of America, Vol.30, No12 (1958)., pp1130-1135.  

[S-2]  Morrow, C.T., Point-to-point Correlation of Sound Pressures in Reverberation Chambers, 

Journal of Sound and Vibration, No.16(1) (1971)., pp29-42. 
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Appendix T FEM-SEA 統合法 

T.1 解析理論 
FEM-SEA 統合法による音響振動解析について、詳細理論を示す。本手法では、まず音響

系と構造系からなるシステム（解析対象）を考え、そのシステムを決定論的サブシステムと

統計的サブシステムに分割する。決定論的サブシステムとは、挙動に不確定性が無く、FEM

や BEM 等の決定論的手法で記述出来るサブシステムをさす。一方、統計的サブシステムと

は、諸元や挙動に不確定性があり、SEA 等の統計的手法で記述出来るサブシステムをさす。

このシステムの一例として、決定論的サブシステムを平板構造、統計的サブシステムを音響

キャビティとするシステム（図 T-1 参照）を考える。 

 

 
図 T-1 音響系と構造系からなるシステム 

 

平板構造の面外物理変位を𝒙𝒙、外力を𝒇𝒇𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡とすると、平板構造の運動方程式は、𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡をシステ

ムの動剛性行列、𝒇𝒇𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟を音響キャビティによる力とすると、式(T-1)が成り立つ。 

 
 

𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝒙𝒙 = 𝒇𝒇𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡 + 𝒇𝒇𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟 (T-1) 

 

ここで、𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡は平板構造の動剛性𝑫𝑫𝑟𝑟のみならず、音響キャビティが存在することによる動剛

性𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟（＝放射抵抗）も含んでおり、式(T-2)が成り立つ。 

 
 

𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡 = 𝑫𝑫𝑟𝑟 +𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟 (T-2) 

 

式(T-1)より、𝒙𝒙のクロススペクトル〈𝑺𝑺𝑥𝑥𝑥𝑥〉は式(T-3)、式(T-4)となる。𝑺𝑺𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡は外力𝒇𝒇𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡のクロス

スペクトルである。 

 
 

〈𝑺𝑺𝑥𝑥𝑥𝑥〉 = 𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡
−1 〈𝑺𝑺𝑑𝑑𝑑𝑑〉𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡

−𝐻𝐻 (T-3) 

fext
x

m:Cavity

Panel

frev
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〈𝑺𝑺𝑑𝑑𝑑𝑑〉 = 𝑺𝑺𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡 + 𝒇𝒇𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡〈𝒇𝒇𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟𝐻𝐻 〉+ 〈𝒇𝒇𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟〉𝒇𝒇𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡𝐻𝐻 + 〈𝒇𝒇𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟𝒇𝒇𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟𝐻𝐻 〉 (T-4) 

 

ここで、〈 〉は、音響キャビティ（統計的サブシステム）がランダムに変化するときのアン

サンブル平均操作を表し、𝐻𝐻は行列の共役転置操作を表す。統計的サブシステムが十分ラン

ダムに変化するとき、式(T-4)の〈𝑺𝑺𝑑𝑑𝑑𝑑〉は、式(T-5)、式(T-6)に漸近することが、波動論で証明さ

れている[T-1]。𝑛𝑛、𝐸𝐸、𝜔𝜔は、それぞれ、統計的キャビティのモード密度、エネルギー、角周

波数である。 

 
 

〈𝑺𝑺𝑑𝑑𝑑𝑑〉 = 𝑺𝑺𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡 + 𝛼𝛼Im(𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟) (T-5) 

 
𝛼𝛼 =

4𝐸𝐸
𝜋𝜋𝜔𝜔𝑛𝑛

 (T-6) 

 

式(T-5)の導出過程において式(T-7)を利用している。これは、統計的キャビティのエネルギー

と決定論的平板の統計的キャビティへの放射に関する動剛性を関連付ける式で、「構造からの

放射と反響場負荷の相反性」と呼ばれ[T-1]、限定した条件下「統計的サブシステムが十分拡

散場である」で成立する[T-2]。この相反性は、固有値の出現がランダム行列のガウス直交ア

ンサンブル(GOE、Gaussian Orthogonal Ensemble)に従う性質を利用している。 

 
 

〈𝒇𝒇𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟𝒇𝒇𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟𝐻𝐻 〉 =
4𝐸𝐸
𝜋𝜋𝜔𝜔𝑛𝑛

Im(𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟) (T-7) 

 

式(T-3)、式(T-5)より、〈𝑺𝑺𝑥𝑥𝑥𝑥〉は式(T-8)となる。 

 
 

〈𝑺𝑺𝑥𝑥𝑥𝑥〉 = 𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡
−1 {𝑺𝑺𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡 + 𝛼𝛼Im(𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟)}𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡

−𝐻𝐻 (T-8) 

 

式(T-7)による相反性の導入によって、式(T-3)、(T-4)により表されるクロススペクトル〈𝑺𝑺𝑥𝑥𝑥𝑥〉は

式(T-8)のように大幅に簡略化される。また、𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡、𝑺𝑺𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡、𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟
(𝑚𝑚)

は平板構造の既知のパラメー

タであるから、未知数𝛼𝛼を求めることで、〈𝑺𝑺𝑥𝑥𝑥𝑥〉が求められる。 
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T.2 統合法を用いた宇宙機の音響振動解析 
拡散音場により加振される宇宙機の音響振動問題への統合法の適用を示す。拡散音場によ

り加振される宇宙機の機器搭載パネルを例とする。パネルが音響加振のみを受ける際の応答

は、外力𝒇𝒇𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡はゼロであり、式(T-4)において𝑺𝑺𝑚𝑚𝑥𝑥𝑡𝑡はゼロであるから、式(T-9)が成り立つ。 

 
 

〈𝑺𝑺𝑑𝑑𝑑𝑑〉 = 𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡
−1 {𝛼𝛼Im(𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟)}𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡

−𝐻𝐻 (T-9) 

 

拡散音場は、統計的に定義されるエネルギ音場であり、その音場は統計的サブシステムと考

えることが出来る。したがって、𝐸𝐸はサブシステムのエネルギであり、𝑛𝑛はキャビティのモー

ド密度を表していることから、SEA で用いる式(T-10)、(T-11)に置き換える事ができ[T-1]、拡

散音場空間の体積を𝑉𝑉𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟とすると、𝛼𝛼は式(T-12)の様に求まる。 

 
 

𝐸𝐸 =
〈�̅�𝑝2〉𝑉𝑉𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟
𝜌𝜌0𝑐𝑐02

 (T-10) 

 
𝑛𝑛(𝜔𝜔) =

𝑉𝑉𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟𝜔𝜔2

2𝜋𝜋2𝑐𝑐03
 (T-11) 

 
𝛼𝛼 =

4𝐸𝐸
𝜋𝜋𝜔𝜔𝑛𝑛

=
4(〈�̅�𝑝2〉𝑉𝑉𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟/𝜌𝜌0𝑐𝑐02)
𝜋𝜋𝜔𝜔(𝜔𝜔2𝑉𝑉𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟/2𝜋𝜋2𝑐𝑐03) =

8𝜋𝜋𝑐𝑐0〈�̅�𝑝2〉
𝜌𝜌0𝜔𝜔3  (T-12) 

 

式(T-9)、(T-12)より、𝒙𝒙のクロススペクトルは式(T-13)と求められる。この式には構造と音響

の連成が含まれているが、バッフルされた構造の応答であることに注意する必要がある。 

 
 

〈𝑺𝑺𝑥𝑥𝑥𝑥〉 =
8𝜋𝜋𝑐𝑐0〈�̅�𝑝2〉
𝜌𝜌0𝜔𝜔3 𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡

−1 {Im(𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟)}𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡
−𝐻𝐻 (T-13) 

 

次に、パネルのモード形状(構造数学モデル)を用いるため、モード座標を取り入れる。パネ

ルの固有振動モード行列を𝚽𝚽（𝑗𝑗行𝑘𝑘列の行列）、モード変位を𝒒𝒒とすると、物理座標𝐱𝐱とモード

形状の関係 𝐱𝐱 = 𝚽𝚽𝒒𝒒と式(T-1)から式(T-14)、(T-15)が成り立つ。 

 
 𝚽𝚽𝐹𝐹𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝚽𝚽𝒒𝒒 = 𝚽𝚽𝐹𝐹𝒇𝒇𝑟𝑟𝑚𝑚𝑟𝑟

(1)  (T-14) 
 

𝚽𝚽𝐹𝐹𝑫𝑫𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝚽𝚽 = 𝚽𝚽𝐹𝐹(𝑫𝑫𝑟𝑟 +𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟)𝚽𝚽 = 𝚽𝚽𝐹𝐹𝑫𝑫𝑟𝑟𝚽𝚽+ 𝚽𝚽𝐹𝐹𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟
(1)𝚽𝚽 (T-15) 

 

ここで、モード形状が、質量で正規化されているとすると、パネルの動剛性行列𝚽𝚽𝐹𝐹𝑫𝑫𝑟𝑟𝚽𝚽は、

式(T-16)で与えられる。さらに、平板からの音響放射を考えると、音場の式𝑝𝑝(x)はレイリー積

分を用いて式(T-17)の放射面𝑆𝑆、𝑆𝑆′における積分値と表すことができ、これを用いることで音

響系の動剛性行列𝚽𝚽𝐹𝐹𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟𝚽𝚽（𝑗𝑗行𝑘𝑘列の行列）は、式(T-18)と求まる。 𝑟𝑟は平面上 2 点間の距離
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|x′ − x|、𝑘𝑘0は音場の波数であり、𝑗𝑗行𝑘𝑘列の行列成分を計算する。 

 
 

𝚽𝚽𝐹𝐹𝑫𝑫𝑟𝑟𝚽𝚽 = 𝑑𝑑𝑠𝑠𝑑𝑑𝑑𝑑�−𝜔𝜔2 + 𝑗𝑗2𝜁𝜁𝑗𝑗𝜔𝜔𝑗𝑗𝜔𝜔 + 𝜔𝜔𝑗𝑗2� (T-16) 

 
𝑝𝑝(𝑥𝑥) =

−𝜔𝜔2𝜌𝜌
2𝜋𝜋 �

𝜑𝜑𝑗𝑗(x′)𝑒𝑒𝑥𝑥𝑝𝑝(−𝑠𝑠𝑘𝑘0𝑟𝑟)
𝑟𝑟

𝑑𝑑x′
𝑆𝑆

 (T-17) 

𝚽𝚽𝐹𝐹𝑫𝑫𝑟𝑟𝑑𝑑𝑟𝑟𝚽𝚽 = � 𝜑𝜑𝑗𝑗(x′)𝑝𝑝(x)𝑑𝑑x′
𝑆𝑆

=
−𝜔𝜔2𝜌𝜌

2𝜋𝜋 � �
 exp(−𝑠𝑠𝑘𝑘0𝑟𝑟)

𝑟𝑟
𝜑𝜑𝑗𝑗(x)𝜑𝜑𝑘𝑘(x′)𝑑𝑑x𝑑𝑑x′

𝑆𝑆𝑆𝑆′
 (T-18) 

 

式(T-13)、(T-15)、(T-16)、(T-18)から、モード変位のクロススペクトルのアンサンブル平均〈𝑺𝑺𝑞𝑞𝑞𝑞〉

が算出でき、これを式(T-19)により物理座標のクロススペクトルに変換することで、物理座

標の応答変位を計算することができ、式(T-20)により応答加速度パワースペクトル密度〈𝑺𝑺𝑎𝑎𝑎𝑎〉

を計算することができる。本手法の適用例を図 T-2 に示す。 

 
 〈𝑺𝑺𝑥𝑥𝑥𝑥〉 = 𝚽𝚽〈𝑺𝑺𝑞𝑞𝑞𝑞〉𝚽𝚽𝐹𝐹 (T-19) 

 〈𝑺𝑺𝑎𝑎𝑎𝑎〉 = 𝜔𝜔4 × 〈𝑺𝑺𝑥𝑥𝑥𝑥〉 (T-20) 

 

 

図 T-2 FEM-SEA 統合法の適用例 
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