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1. 緒言 

2020 年以来，COVID-19 の世界的な流行により各国は水

際対策として航空輸送をはじめとした人の移動を強く制限

した．その結果，航空旅客需要は大幅に減少したものの，ワ

クチンの普及等によって 2024 年には COVID-19 以前の水準

に戻ると予測されている．また航空需要に関する長期的な予

測として，2040 年には 2019 年の 2 倍程度の航空需要の増加

が見込まれている．その一方で，国際民間航空機関による航

空機騒音に対する規制が年々強化されており，航空機の更な

る低騒音化が求められている．航空機騒音は，エンジンから

発生するエンジン騒音と機体から発生する機体騒音に大別

される．離陸時にはエンジンの噴流によって生じるジェット

騒音が最も大きな割合を占め，その発生メカニズムの解明や

低減効果の高いノズルの開発が求められており，実験に加え

て数値計算を用いた騒音の解析が重要になる． 
ジェット騒音をはじめとした流体によって生じる騒音の

数値計算手法は主に二つある．一つ目は流れ場や音源に対す

るモデル化を用いずに計算する直接計算法（Direct Numerical 
Simulation, DNS）であり，二つ目は流れ場および音の発生・

伝播をモデル化して計算する分離解法である．分離解法は直

接計算法と比較して，演算量と使用メモリの大幅な削減に成

功するものの，流れ場と音の発生・伝播にそれぞれモデル化

を施しているため，その妥当性や正確さの検討が必要である．

また，音の伝播を計算する手法の 1 つである線形オイラー方

程式による計算では時間刻み幅の制約が厳しく，計算時間が

長大になってしまう．そこで本研究では，効率的な音響計算

を行うことを目指して格子ボルツマン法（Lattice Boltzmann 
Method, LBM）に着目し，片岡らによって開発された自由分

子型格子ボルツマン法（Free Molecular Type-LBM, FMT-LBM）
(1)を用いることで，ジェット騒音を数値予測可能な計算コー

ドを開発する． 
 

2. 計算方法 

2.1 自由分子型格子ボルツマン法 

自由分子型格子ボルツマン法の基礎方程式は 
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である．ここで，添え字 𝑖, 𝑚 は直交座標と各離散粒子の番

号をそれぞれ表す．𝑓   は粘性項や温度拡散項を含んだ 
Chapman-Enskog 型平衡分布関数，𝑥 , 𝑡 はそれぞれ空間と時

間，𝑐   は離散粒子速度である．Chapman-Enskog 型平衡分

布関数 𝑓  とマクロ量（密度 𝜌 ，𝑥  方向流速 𝑢  ，温度 𝑇）

との関係は 
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である．ここで，𝜂  は仮想内部エネルギーであり，静止粒

子（𝑚 = 0）では 𝜂 = 1 ，その他の粒子(𝑚 ≠ 0)では 𝜂 = 0 
である．また，𝑅 は気体定数，𝑀 は速度方向の離散化数であ

る．次節に 2 次元 9 速度（D2Q9）モデルと 3 次元 37 速度

（D3Q37）モデルの Chapman-Enskog 型平衡分布関数 𝑓  お
よび速度方向の離散化について示す． 
 
2.2 2 次元 9速度モデル 

 D2Q9 モデルにおける平衡分布関数 𝑓  は 
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である．ここで，𝐸  は各離散粒子に対する重み係数，𝜏  は
粘性応力である．速度方向の離散化を図 1 に示す． 

 
Fig. 1 Schematic of D2Q9 model 

 
2.3 3 次元 37 速度モデル 

 D3Q37 モデルにおける平衡分布関数 𝑓  は 
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で表され，𝐹  は 
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である．ここで，𝑃  は応力テンソルであり，Π  は 𝑥  方向

のエネルギー流束である．また，(𝑣 , 𝑣 , 𝑣 ) は任意の正の実

数であり，離散粒子速度に相当する．本研究では，

(𝑣 , 𝑣 , 𝑣 ) = √2, 2√2 , 3√2  を用いた．速度方向の離散化は

図 2 に示す． 

 
Fig. 2 Schematic of D3Q37 model. 

 
2.4 計算対象および計算条件 

 D2Q9 モデルの計算対象は 2 次元円柱まわりの音響計算(2)

である．先行研究(3)では，線形オイラー方程式（Linearized 
Euler Equation, LEE）を用いて同計算を行なっているため，計

算精度の比較ができる．2 次元円柱周りの音響計算(2)では原

点に直径 1 の円柱があり，単極子音源 𝑆  を (𝑥, 𝑦) = (4, 0) 
の位置で作用させた計算を行う．単極子音源 𝑆  に与える条

件は，𝐴 = 1.0 ，𝑏 = 0.2 ，𝜔 = 8𝜋 である．また，この計算

には解析解があるため計算結果と比較し，計算精度の検証を

行う．計算対象を図 3 に，計算格子を図 4 に示す． 

 
Fig. 3 Calculation target. 

 
Fig. 4 Computational domain with grid. 

計算格子は半径方向に 720点，円周方向に 1440点とした．

原点からの距離 𝑟 = 6  までは格子幅 ∆𝑥 = 0.008  とした．

𝑟 = 6  以降の領域は吸収領域とし，格子の成長率を 1.18 と
した格子を 40 点分設けた．また，時間刻み幅は  ∆𝑡 =

1.0 × 10  とした．対流項の空間差分には 5 次精度風上差分，

時間積分には修正オイラー法，粘性項には 2 次精度中心差分

を用いた． 
 D3Q37 モデルの計算対象は等温・非等温の 3 次元自由噴流

場である．𝐷 はノズル内径，主流マッハ数は 0.9 である．流

入境界は速度を固定した境界条件とし，流出境界はノイマン

条件とした．その他の境界は大気圧条件とした．境界条件お

よび計算格子を図 5 に示す． 

 
Fig. 5 Boundary condition and grids. 

計算格子は主流方向（𝑥 方向）に 400 点，主流に対して垂

直な方向（𝑦, 𝑧 方向）に 140 点とした．𝑥 方向は，流入境界

からノズル内径の 8 倍（𝑥/𝐷 = 8）以降は格子の成長率を 1.11
とした．𝑦, 𝑧 方向はノズル中心から 1.2𝐷 以降の格子の成長

率を 1.11 とした．また，各方向の最小格子幅は，∆𝑥 = ∆𝑦 =

∆𝑧 = 𝐷/50 とし，時間刻み幅は ∆𝑡 = 2.0 × 10  とした．対

流項の空間差分には 5 次精度風上差分，時間積分には修正オ

イラー法，粘性項には 2 次精度中心差分を用いた． 
 
3. 計算結果 

3.1 2 次元円柱まわりの音響計算 

 計算結果は図 6 のようになった．  

 

 
Fig. 6 Calculation result. 

図 6 より，音源からの圧力擾乱と円柱により生じた反射波

の干渉縞が確認できる．このことから，FMT-LBM は音源か

ら発生した音と円柱により生じた音を捉えられていること

が確認できた．次に，本計算を定量的に評価するために放射

音強度 𝐷(𝜃) を評価する．𝐷(𝜃) は以下の式で表される． 
𝐷(𝜃) = 𝑟∆𝑝 (8) 

ここで，𝑟 は原点からの距離，∆𝑝  は圧力擾乱の二乗平均で

ある．本計算は，先行研究と同様に 𝑟 = 5  の位置における 
90°≤ 𝜃 ≤ 180°の範囲で放射音強度の比較を行なった．計

算結果は図 7 のようになった． 

 
Fig. 7 Radiated Sound Intensity. 



 

放射音強度の比較においても，FMT-LBM は精度良く計算

できていることがわかる．また，GPU を用いた計算の高速化

にも取り組み，Ramping-function(4)を用いた場合の計算時間は，

GeForce RTX 3090Ti 使用時で約 5 分であった． 
 
3.2 3 次元自由噴流場の計算 

 等温（𝑇 /𝑇  = 1）円形ノズルの計算結果は図 8 ~ 11 のよう

になった．図 8 ~ 11 は無次元時間 𝑡 = 8 における瞬時の物理

量である．図 8は主流方向の速度分布，図 9は圧力擾乱分布，

図 10 は渦度分布の 𝑥𝑦 断面である． 

 
Fig. 8 Velocity distribution. 

 
Fig. 9 Pressure disturbance distribution. 

 
Fig. 10 Vorticity distribution. 

図 8 より，主流方向の速度は 𝑥/𝐷 = 2 あたりで主流と静

止気体のせん断によって乱れはじめる．その後，𝑥/𝐷 = 4 付
近でノズル出口から速度が変化しない領域であるポテンシ

ャルコアが消滅していることがわかる．図 9 より，主流と静

止気体の間の速度せん断領域で圧力擾乱が生じていること

が確認できる．また，圧力擾乱は 𝑥/𝐷 = 1 あたりから生じ，

𝑥/𝐷 = 10 以降で消滅していることも確認できる．図 10 よ

り，𝑥/𝐷 = 4 付近まで速度せん断領域における渦度が大きく

なっており，散逸していく様子が確認できる．図 11 は速度

勾配テンソルの第二不変量（Q 値）の等値面（Q = 10）に渦

度分布で色付けすることで渦構造を可視化した図である． 

 
Fig. 11 Q value distribution. 

図 11 より，𝑥/𝐷 = 2 あたりまで軸対称の大規模な渦輪が

生成されており，その渦輪が複数あることがわかる．𝑥/𝐷 =

3 以降では発生した渦輪が成長し，周方向の対称性を失うこ

とで流れの 3 次元性が卓越し，渦輪が崩壊・分裂している様

子が確認できる．図 8 ~ 11 より，主流と静止気体の間におけ

る速度差によるせん断領域で渦が生じることで，自由噴流に

よる音（ジェット騒音）が発生していることがわかる．次に，

ジェット軸に対する方位角 30 [deg] 方向の音圧スペクトル

の比較を行う．図 12 の位置で圧力擾乱を取得し，離散フー

リエ変換（5）を行い，音圧スペクトルを求めた． 

 
Fig. 12 Pressure disturbance acquisition position. 

 
Fig. 13 Sound pressure level. 

図 13 に，音圧スペクトルと実験(6)による 1/3 オクターブバ

ンドの比較を示す．計算結果は実験結果よりも大きな音圧レ

ベルになっていることが確認できる．𝑥/𝐷 = 2 についてはジ

ェットに非常に近いため，主流の影響を受け，ピーク周波数

が異なったと考えられる．𝑥/𝐷 = 4 ~ 8 では 1000 ~ 3000 [Hz] 
で最大となり，減少していく様子が確認でき，実験結果にお

いても同様の傾向を示しているため，ジェット騒音を定性的

には評価できたと考えられる．音圧レベルが実験結果よりも

大きくなった理由は，速度せん断領域における速度の過大評

価によって軸対称の渦輪の崩壊・分裂の過程で生じる圧力擾

乱が実現象よりも大きくなったためであると考えられる．以

下の図に時間平均したノズル近傍の速度分布を示す． 

 
Fig. 14 Time averaged velocity distribution. 

図 14 より，速度せん断領域において速度が増加している

ことがわかる．また，圧縮性 LES を用いた研究(7)では，速度

せん断領域の解像度不足により大きな圧力変動と速度変動

が生じることで OASPL（Overall Sound Pressure Level）が過大

評価されてしまうとの報告がなされており，本計算でも同様

のことが生じたと考えられる．また，四角形ノズルの計算で



 

FMT-LBM に SGS（Subgrid scale）モデルを実装したところ，

𝑥/𝐷 = 1 における速度分布は図 15 のようになった．ここで，

𝑟/𝑅 は半径方向と半径の比であり，𝑟/𝑅 = 1 がノズル壁面と

なる．𝑢/𝑈   は計算で得られた速度と流入境界の速度の比で

ある． 

 
Fig. 15 Velocity distribution. 

図 15 より，𝑟/𝑅 = 0.8 ~ 1.1 でせん断領域の速度がオーバ

ーシュートしていることがわかる．また，SGS モデルを適用

したFMT-LBMでは渦粘性が作用することでごくわずかでは

あるがオーバーシュートが抑えられた．本計算ではスマゴリ

ンスキー定数(8)を 𝐶  = 0.173 としているため，流れ場に応じ

た値に調整することでせん断領域のオーバーシュートを抑

えることができると考えられる． 
次に，非等温（𝑇 /𝑇  = 2.7）円形ノズルの計算結果として

図 16 に音圧スペクトルと 1/3 オクターブバンドの比較を示

す． 

 
Fig. 16 Sound pressure level. 

図 16 より，計算結果は実験結果(9)よりも大きな音圧レベ

ルとなっていることが確認できる．2000 ~ 3000 [Hz] におい

て最大となり，その後減少していく様子が確認でき，実験結

果においても同様の傾向を示しているため，非等温流れでも

ジェット騒音を定性的には評価できたと考えられる．また，

音圧レベルが実験結果よりも大きくなった理由は等温円形

ノズルの場合と同様であると考えられる． 
温度勾配がある流れ場を計算できたため，本計算コードは

実機のノズル出口以降の流れ場においても適用可能である．

また，自由噴流の速度せん断領域に速度擾乱を付加した LES
と遠方音場のモデルを用いた計算では音圧レベルが実験値

に近い値となり，速度擾乱を付加しない LES では本計算と

同様に大きな音圧レベルとなることが報告されている(7)．よ

って，本計算コードにおいても速度せん断領域に速度擾乱を

付加することで自由噴流による音の発生・伝播を数値的に再

現できると考えられる． 
 
4. 結言 

本研究は FMT-LBM を用いて，2 次元円柱周りの音響計算と

3 次元自由噴流の流体・音響計算を行なった．まず，D2Q9 モ

デルを用いて 2 次元円柱周りの音響計算を行い，解析解とほ

ぼ同等の値を得ることができ，LEE と比較して高精度かつ短

時間に計算ができることを示した．また，GPU を用いた計算

を行うことで計算時間を大幅に短縮し，更に Ramping-
function を用いることで計算時間を 5 分程度にまで短縮する

ことができた．以上のことから，物体反射を伴う音の伝播解

析において，非常に有効である． 
3 次元自由噴流場の計算では，自由噴流によって生じる音

源を捉えることができ，Q 値分布の可視化により，渦の生成

から崩壊までを捉えることができた．また，音圧レベルの比

較ではピーク周波数などが実験結果と同様の傾向であった

ことからジェット騒音を定性的に評価できたと考えられる． 
本計算コードにスマゴリンスキー定数の調整または減衰

モデルの導入と速度せん断領域への速度擾乱の付加(7)を行

なえば，ジェット騒音の遠方での音圧レベルを数値的に再現

できる可能性が高い．また，Large-Eddy Simulation (LES) や
DNS による既存の音響計算では到底不可能な複雑形状ノズ

ルからの騒音解析を実現することもできよう．FMT-LBM に
SGS モデルを実装した手法は計算コストが非常に低いこと

から，低騒音の次世代航空機の開発に貢献できる手法である． 
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