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1. 緒言 

航空機の需要は増加傾向にあり，20 年後には今の 2 倍以上

の航空機が必要になると言われており，航空機の量的・質的

拡充に対する期待は年々大きくなっている. その一方で, 航
空機の増加に伴い空港周辺における騒音値の規制が厳格化

されている. 1973 年に制定された「航空機騒音に係る環境基

準」によって,空港周辺の居住環境維持の為に航路の変更や離

発着便数の制限など空港側が各航空会社に規制を行うこと

で騒音対策を行ってきた. [1] 航空機における騒音とはジェッ

ト噴流由来のエンジン騒音と脚や flap 周りから発生する機

体騒音に大別できる. 離発着時には機体騒音が支配的になる

ことから, 騒音問題の根本的な解決には低機体騒音機体の設

計が求められている. 空力設計においては，風洞試験や飛行

試験に加え，ボーイングは 80 年代から数値流体力学 CFD
（Computational Fluid Dynamics）を用いることで設計の高度

化，高効率化，低コスト化が図られている．近年では，計算

機性能の向上と数値計算法の開発によって CFD の果たす役

割はますます大きくなり，様々な形状まわりの流れ場に対し

て用いられ，設計開発や研究の場で欠かすことの出来ないツ

ールとなっている. [2] 

音の発生メカニズムは渦によるものや圧縮膨張によるもの

など様々あるが,  機体騒音においては渦音が主流である. [3] 
渦音は非定常な流体運動の副産物として発生するものであ

り, 微小な圧力擾乱を扱うことになるため, 非定常かつ細か

な渦を考慮する必要があり, 時間刻み幅や格子は非常に細か

くする必要がある. 一方で伝搬する音波を追跡するためには, 
反射や回折などの物理現象も考慮する必要があり, それらを

厳密に解くためには高次精度での空間離散化手法が必要と

なる. 膨大な計算規模となってしまう. そこで空気音響力学

CAA (Computational Aeroacoustics)では音の発生と伝搬を分離

する分離解法が広く用いられており, 中でも計算コストの点

から Curle の式[4]を用いた計算が主流となっている. しかし 
Curle の式には,流れ場の一様性,  音源のコンパクト性を仮

定するという近似が含まれることから機体騒音を計算する

手法として適していない. 一方で, 圧縮性オイラー方程式を

音波成分において線形化した線形オイラー方程式 LEE 
(Linearized Euler Equation) [5],[6]を用いた計算法が注目されて

いる. LEE は反射や回折などの現象を考慮することもでき, 
非一様流の計算が可能である. 機体騒音の音源が計算領域に

対して非コンパクトであっても計算できるという強みがあ

る.   
LEE の研究は CAA の workshop[7]~[9]が開催されるほど盛ん

に研究が行われている. 主な研究目的は高次精度差分スキー

ムを用いて単純形状周りを正確に計算することであったが,
差分スキームを用いるため計算領域の座標変換が必要とな

ることや, 計算のロバスト性が低く複雑形状の計算は不得意

という問題を抱えている. 音響計算を空力設計の現場で用い

るためには計算コストを抑え, ワークステーションレベルで

の計算が可能で, 複雑形状でも計算の破綻しにくいロバスト

性の高い計算コードが必要となる. 
本研究においては LEE の離散化を有限体積法で行い, 高ロ

バスト性かつ低計算コストで複雑形状にも適用できる音響

計算コードの開発を目指す. まず, パルス波の伝播問題で計

算の検証を行い, 次に円柱周りの音響解析計算で厳密解と比

較検証する. また, 高次有限差分との計算結果の比較も行う. 
最後に複雑形状まわりの実用問題例として 30P30N 翼型周り

での音響計算を行う. 
 
 
2. 数値計算法 

2.1 支配方程式 

圧縮性流体の支配方程式であるオイラー方程式は,  
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であり,保存量および非粘性流束ベクトルは,  
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である. ここで, 𝜌は密度,	𝜌u,	 𝜌vはそれぞれ x,	y方向の運

動量成分であり,	E	は単位面積あたりの全エネルギーで,	次
式で表される.	
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@A?
𝑝 + B

3
(𝑢3 + 𝑣3)		.	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 	 (3)	

ここで, 𝛾は比熱比であり 1.4 とする. 圧力	𝑝	は理想気体に

おける状態方程式で全エネルギーと関連付けられる. 

線形オイラー方程式では, 式(2)の保存量 Qを平均流れ成分

𝑸Eと変動成分𝑸Fの和として定義する． 

𝑸 = 𝑸E +𝑸F.                                        (4) 
(4)式を連続の式，運動量保存の式，エネルギー保存の式に作

用させた支配方程式を以下に記す [10]〜[12]． 
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ただし, 圧力変動成分に関しては 

𝑝F = (𝛾 − 1) [𝐸F + ?
3
𝜌F𝑢\RRR3 − 𝑢\RRR(𝜌𝑢\)F],				                 (8) 

(𝜌𝐻)F = 𝐸F + 𝑝F,		                                        (9) 
である.	 𝐻	は全エンタルピーを表す. また, 式(5)の右辺に

示す生成項を音源項と置き換えて計算条件に与え, 変動成

分𝑸Fを時間更新する. 本研究においては音波の伝播の様子

を計算することを目的としているので SNGR 法[6]等は用いず

に仮想単極子音源として sin波を与えた. 単極子音源	𝑆	は次

の正規分布を持った関数 
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lj
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とする. A, b, (𝑥q, 𝑦q)，ωはそれぞれ振幅，ガウス分布の半

値幅，音源座標，各振動数とする. 音源ベクトル	𝑺	は 

𝑺 =

⎣
⎢
⎢
⎡
𝑆B
𝑆Bs
𝑆Bt
𝑆u ⎦
⎥
⎥
⎤
=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡

𝑆
𝑢R𝑆
�̅�𝑆

h vj

@A?
+ ?

3
𝑢\RRR3m 𝑆⎦

⎥
⎥
⎥
⎤
,	                     (11) 

とする.  

 

 

2.2 離散化 

 空間離散化手法にはセル中心有限体積法[13]を用いる. 支配

方程式(5)を任意のセル体積 V について体積分すると次式が

得られる.  
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また, 流束ベクトルに対して Gauss の発散定理を用いると,  
!
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ここで,	𝑛&,𝑛(はそれぞれセル境界面の法線ベクトルの𝑥, 𝑦
方向成分を示しており, 各セルでの値は, そのセル自身の

体積を用いて平均化し, 以下のように与えられている. 

𝑄F� = ∭ �H� �x

∭ �x�

,                                     (14)  

離散化の際に，セルの体積∆𝑉 h∭ 𝑑𝑉x m, セル境界の面積

∆𝑆(= 𝑑𝑆), 時間刻み幅 Δ𝑡(=	𝑑𝑡)	をそれぞれ与え，離散化さ

れた式は以下のように表される． 
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∆#
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本研究では, 数値流束には Lax-Friedrich を用い空間精度

はWENO法[14]を用いて5次精度化した. 制限関数にはminmod 

関数を用いた. また, 時間積分に3次精度 TVD Runge-Kutta 

法[15]を用いた.  

 

 

2.3 吸収境界 

渦音は非常に微小な圧力擾乱によって形成される. そのこ

とから, 本研究においても同様に仮想音源の振幅は非常に

微小なものを与えた. 空力を計算する CFD においては打ち

切り誤差による計算結果への影響は, 流れの勾配を散逸さ

せ平坦化させるのに対し, 音響計算では境界面から計算上

発生してしまう反射波などの数値振動を, 除外または散逸

させる工夫が必要になる. そこで計算領域内に吸収領域

(Sponge-region)を設ける[16].吸収領域では計算格子を徐々

に荒くなるように成長させ, セル境界面などから反射波を

発生させずに解を滑らせることが可能になる.   

 

 

3.  検証計算 

3.1 一様流におけるパルス伝播問題 

まず, CAA の workshop[7]~[9]においても取り上げられている

一般的な検証課題を行った.主流速度 M0.5 の一様流空間に

Gauss 分布を持った密度擾乱を初期条件として与える. 
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c は音速, A=0.03, b=5.0 とする. -50≦X,Y≦50 の計算格子

全体を図 1に示す. 図 2に計算領域(黄色)の外側に設けた吸

収領域の詳細を示す. 計算領域における格子点数は

(imax,jmax)=(200,200)とした. 吸収領域は計算領域の最も外

側のセルを基準に 1.18 倍でストレッチさせ, 40 層配置した.  

 
Fig.1 Calculation grid used for pulse problem calculation. 

 
Fig.2 Enlarged Fig.1. 

図 3 に time=0,40,80,120 における計算結果を示す.time=0 の

時点で形成された正規分布が領域の左側から来る M0.5 の主

流によって移流されながら領域内を伝播している. 

time=80,120 では初期条件による微小な波の強め合いが確認

できる. 

  
time=0                   time=40 

  
time=80                  time=120 



 

Fig.3 Time evolution of pressure distribution of a pulse wave. 
吸収領域の有無による計算領域への反射波の影響の比較を

図 4 に示す. 吸収領域のない計算結果では境界面から反射

波が発生してしまっている様子が確認できる. 吸収境界の

ある計算結果では反射波が確認出来ず, 計算領域へ影響を

与えていないと言える.  

 

  
Without sponge-region         With sponge-region 

Fig.4 Effect of the sponge-region. 
 

 

3.2 円柱周りの音響計算 

次に航空機の胴体を半径 r = 0.5 の円柱と模擬し, 翼の先端

から発生する翼端渦を模擬した単極子音源 S を作用させた. 

計算格子は円柱左側を原点とし, 円周方向時計回りに i 軸を

設け, 円柱垂直方向に j 軸を設けた . 格子点数は

(imax,jmax)=(360,380)として計算を行った. また, 同様の計

算条件で(imax,jmax)=(540,540), (720,720)の 2 種類の計算も

行った. パルス波の計算と同様に, 計算領域の外側に吸収

領域を設けた. 計算対象と計算格子は図 5,6 に示す. また, 

今回の計算では格子点数の違いによる計算結果の比較も行

った. 

 
Fig.5 Schematic of an acoustic calculation around a cylinder 

 
Fig.6 Computational domain with grid. 

円柱周りにおける音響計算では遠方場において厳密解が存

在する[8]. 波の反射や回折など音波特徴を加味しつつ, 伝

播が解けているかを検証する. 今回, 音源 S に与える条件

は, A=1.0,	b=0.2,	ω=8π として,	音源座標は(𝑥q, 𝑦q) = (4,0)
とした.また, 円柱中心に X＞0 から反時計回りに 90-180°の
範囲で放射音強度を取得する. 本来, 音響計算において放

射音強度を取得し, 厳密解との比較に用いる際は r=150とい

う遠方場で取得を行うことが多いが, LEE においては物体形

状近傍で音波成分の伝播を計算することを目的としている

ことから,円柱近傍で取得する. 放射音強度は 

𝐷(𝜃) = lim
�→�

𝑟𝑝�3,			                                  (16) 
の式で表され,	𝑟は円柱中心からの取得位置を示しており, 

𝑝�は圧力変動の値を指す.  

まず, 格子点数を同様にし, 空間精度の違いによる比較を

行った. time=70 における圧力分布を 図 7(a)に 2 次精度

MUSCL 法, (b)に 5次精度 WENO 法での圧力分布を示す. 

  
(a)MUSCL 2nd-order          (b)WENO 5th-order 

Fig.7 Differences in pressure distribution due to spatial accuracy. 
図 7 より, WENO 5th-order の場合は円柱からの反射波と音

源より与えられた波が干渉し合い放射状の縞模様が形成さ

れいているのが確認できるが, MUSCL 2nd-order では円柱か

ら一定距離離れた地点において解が鈍り, 縞模様が確認出来

ない. このことから, 以降の計算には空間離散化法は WENO 
5th-order を用いることとする. 次に計算格子の細かさを変更

し, 比較検証を行う.  
図 8 の(a)~(c)では格子点数違いによる圧力分布を示してい

る. 格子点数が 1.5 倍と 2.0 倍の大きな変化はあまり確認出

来ないが, 2.0 倍の方が全体的に鮮明に分布している.  

 
(a) (imax,jmax)=(360,380) 

 
(b) (imax,jmax)=(540,540) 

 
 (c) (imax,jmax)=(720,720) 

Fig.8 Differences in pressure distribution due to number of grid. 
半径 r=5の位置で放射音強度を取得した結果を図 9 に示す. 



 

また, 表 1に厳密解との圧力変動値の比率を示す.比較を行

った位置は, 最も大きな値を計測した 93.5°で行った.  

Fig.9 Pressure amplitude as a function of angle along the r = 5. 
 
Table 1 Comparison of exact and computed pressure fluctuation. 

Grid points Pressure fluctuation 
 𝑝� [-] 

The ratio 
with exact 

[%] 
exact 0.6753E-5  

(imax,jmax)=(360,380) 0.4647E-5 68.8 

(imax,jmax)=(540,540) 0.6082E-5 90.1 

(imax,jmax)=(720,720) 0.6403E-5 94.8 

 

図 9 より, 格子点数を増加かせるほど厳密解に近づいた. 

厳密解と比較して波形が一致していることから, 音波の反

射による干渉をしっかり捉えられている. また, 解の滑り

はあるものの, 位相誤差はないこともわかる. 今村ら[17]は

(imax,jmax)=(360,380)の計算格子を用いて高次精度差分法で

厳密解とほぼ同等の計算成功している. また表 1 より, 格子

を従来格子の 2 倍の細かさにした場合では, 厳密解と比較

して 94.8%の値を計測できている. このことから, 任意形

状まわりにおいて本計算コードも格子を 2 倍の細かさにす

ると, 高次精度差分法と同様に音波の伝播を見積もること

ができていると言える.  
 

 

3.3 NACA0012 翼型における音響計算 

  cylinder まわりまでの計算で本研究におけるコードの信

頼性が確保できたので, 一様流ではない平均流れ場におけ

る音波成分の伝播を解く計算の例として, NACA0012 翼型で

の計算を行う. 音源は主翼後縁の後流に発生する渦音を対

象にして設定した. 

翼まわりはすべり壁で, 平均流の計算では主流は M=0.2, 

迎角は 5°とした. 音源 Sの条件は, 式(10)において, 

A=0.03, b=0.01, ω=28.6π,とした. また, あらかじめこの翼

型で非粘性流体計算を行い, 流れ場を取得する. その流れ

場を平均流れ成分	𝑸E	として時間更新しない. 主流の擾乱成

分は全てゼロとして, 後縁に配置した音源に由来する変動

成分のみ時間更新を行う.  計算格子を図 10に示す.急峻な

流れが発生する翼前縁と, 音響計算で細かい格子が必要に

なる翼後縁に格子寄せて作成した. 

 

 
Fig.10 Grid around NACA0012 

 

次に, 平均流れ場として作用させる圧力分布を図 11 に示

す. 翼前縁の淀み点では高圧となっており, そこから翼上

面に行くに従って圧力の低下が確認できる. 後縁部分でも

高圧な部分がある. そのため, 特に翼上面側の圧力勾配が

おおきく加速されている. また後縁付近では上下面の流れ

が合流し淀んでいる. 

 
Fi g.11 Average flow around NACA0012 

 
音源 S を作用させた time = 3 における圧力擾乱の分布を

図12に示す. 翼後縁部におけるX方向速度	𝑢Fの分布を図13

に示す.  

 
 

Fig.12 Pressure disturbance around NACA 0012 



 

 
Fig.13 X direction velocity disturbance around NACA 0012 
翼後縁の流れに音源から発生した音波が影響を受けて円

の上部分がやや高圧になっている様子が見て取れる. 図 13

において紫の部分で平均流によって加速されているのが見

て取れる. この現象は式(11)に示す𝑢\の部分で平均流の影

響を擾乱に反映した結果である. また, 図 12 で音源によっ

て与えられた音波が同心円状に広がらずに, やや風下側に

大きく広がっていることから, 平均流の影響を受けながら

領域内を伝播しているといえる. 

 

 

4.  結論 

本研究では機体騒音低減を目指した航空機まわりの音響

解析コード開発を行った．まず，単極子音源を用いた音響計

算を行い，圧力擾乱が移流されつつ伝播していく様子が確認

できた．また, 吸収領域(Sponge-region)の有効性も確認した. 
次に, 円柱まわりでの音響計算において放射音強度を用いて

厳密解と比較検証を行い, 差分スキームで計算を行っている

ものに比べて格子点数をやや多めにとることで, 厳密解とほ

ぼ同等の値を計算によって算出できると実証できた. そして, 
NACA翼での計算では, 一様流ではない平均流れ場よる影響

を加味した音響計算もこのコードで行えることを示した.  
格子をある程度増やしても高精度差分の座標変換のため

演算量を考えると, はるかに低計算コストと言えるのは明ら

かである. 本計算はワークステーションレベルでも音響計算

を十分に行えることを実証した. 
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