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1. 緒言 

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

音と脚やフラップまわりから発生する機体騒音に大別され

る．航空機の着陸時には，機体表面の境界層乱れや後流への

渦流出により発生する機体騒音が支配的になることが計測

により示されており[1]，国際民間航空機関(International Civil 
Aviation Organization : ICAO)により定められる騒音の規制値
も年々強化されているため[2]，航空機の低騒音化が求められ

ている． 
空力音響学(Computational Aeroacoustics : CAA) による流体
騒音の予測計算において，圧縮性Navier-Stokes方程式(N-S方
程式)を流れ場や音源に対してモデル化を用いずに解く直接
計算法(Direct Numerical Simulation : DNS)は，流体騒音を精度
良く予測する事ができる．しかし，非定常かつ微小な渦を考

慮するため，格子幅や時間刻み幅を非常に細かくする必要が

あり，膨大な計算コストを要する[3]．一方，非定常な流れか

ら生じる音の発生と伝播を分離して解く分離解法[4],[5]は，

DNS と比較して計算コストの大幅な削減には成功している
[6]ものの，流体計算と音の生成・伝播にそれぞれモデル化を

施すため，その妥当性の検討が必要である[7]．また，音の伝

播計算では時間刻み幅の制約が厳しく，計算時間が長大とな

ってしまう[8]．そのため，航空機開発に資する予測ツールと

するためには更なる計算コストの削減が求められる． 
格子ボルツマン法(Lattice Boltzmann Method : LBM)は，速
度分布関数の時間発展方程式のみを解くことで流体の巨視

的変数を求めることができる．また，LBM は非圧縮性流体

の計算で Poisson 方程式を繰り返し計算して圧力分布を求め
る必要もないため，計算コストが従来法と比べて少ない．並

列計算にも適しており[9], [10]，近年では LBM の⼤規模計算に
GPU(Graphics Processing Unit)並列化を活⽤した都市部 10km
内の気流シミュレーション[9]などの研究が⾏われている．ま
た，1時間ステップの間に隣接する格子点に粒子が必ず移動
する完全移流型で，移流における数値誤差はない．しかし，

粘性率𝜇が緩和時間係数𝜏のオーダーとなる．𝜏は𝜏 >1/2 とい
う条件があり，1/2 近傍になると数値不安定となるため，高
レイノルズ数の計算を行う場合，時間刻み幅を非常に小さく

設定する必要があり, 時間を要してしまう[11]． 
そこで，Boltzmann 方程式を従来の差分法を用いて解き，
負の粘性項を追加することで，高レイノルズ数流れの計算で

も時間刻み幅の制限を緩和することができる差分格子ボル

ツマン法(Finite Difference Lattice Boltzmann Method : FDLBM) 
が提案された[12]．FDLBMは形状適合格子を用いるため，境

界誤差を減らすことが可能である．そこで本研究は，計算コ

ストの少ないFDLBMを用いて機体騒音が支配的となる着陸
時における流れを計算対象とする空力音響計算コードの開

発を目的とする． 
 

2. 数値計算法と問題設定 

2.1 基礎方程式 

 FDLBMは，分子気体力学における Boltzmann 方程式を速
度空間で離散近似して得られる離散化 BGK 方程式に負の粘
性項を追加した次式を用いて粒子の存在割合を表す速度分

布関数𝑓!の時間発展を解く． 
𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝑡 + 𝑪!"

𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝒙 + 𝑪!"𝐴

𝜕.𝑓!
#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)0

𝜕𝒙  

= %
& .𝑓!

#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)0	                         (1) 

ここで，𝑓!は粒子の速度分布関数，添字𝑖は速度ベクトルを離

散化した各番号である．𝑪!"は粒子の速度を表しており，添字

𝛼は直交座表，𝒙, 𝑡はそれぞれ空間と時間である．左辺第３項

は負の粘性項と呼ばれる修正項であり，𝐴は負の粘性係数に
相当する量(𝐴 > 0)である．	 𝜏は単一緩和時間係数と呼ばれる

定数であり衝突の頻度を表す．また，𝑓!
#$
は Boltzmann 方程

式を Taylor 展開して得られた粒子の局所平衡分布関数で密

度𝜌，流速𝒖，粒子の離散速度𝑪!"を用いて以下の式で表され

る． 
												𝑓!

#$ = 𝐸!𝜌 91 + 3𝑪!" ∙ 𝒖 +
'
(
(𝑪!" ∙ 𝒖)( −

)
(
𝒖 ∙ 𝒖=											(2)

ここで，𝐸!は各離散方向に存在する粒子の配分を表す重み関

数であり，速度の離散化モデルにより値が決定される．また

流体力学変数は，速度分布関数と粒子の離散速度から 

																											𝜌 =?𝑓!

*

!+%

	 , 𝜌𝒖 =?𝑓!𝑪!"

*

!+%

																				(3, a, b) 

と定義する．緩和時間係数𝜏は動粘性係数𝜈，時間刻み幅∆𝑡を
用いて以下の式で表される． 

																																														𝜏 =
1
2 +

3𝜈
𝑐(∆𝑡																																									(4) 

 式(1)の右辺は単一緩和時間(Single-Relaxation-Time : SRT)
衝突則と呼ばれており広く用いられているが，高レイノルズ

数領域になると数値不安定となりやすい．そこで，数値安定

性を向上させた Cascaded 衝突則[13]を式(1)右辺の衝突則とし

て変更した次式を用いる． 
𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝑡 + 𝑪!"

𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝒙 + 𝑪!"𝐴

𝜕.𝑓!
#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)0

𝜕𝒙  

= M,%N,%SNM.𝑓!
#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)0		           (5)                      

ここで，行列M, M,%は分布関数を物理量へ変換，逆変換する

行列，行列N, N,%はガリレイ不変性を満たすためにガリレイ

変換／逆変換する行列である．Sは緩和時間係数行列であり，
分布関数による各モーメントで異なる．また本研究には，

Rosisらの行列[14]を用いている． 
 
2.2 速度空間の離散化 

FDLBM は空間を規則的な格子によって離散化し，粒子の



運動はその格子に沿って有限な方向に制限する．図１に本研

究で用いる 3 次元で速度ベクトルを 27 方向に離散化した

D3Q27model を示す．また表１に各離散化方向における速度

ベクトルと速度の大きさを示す． 

 
Fig. 1 D3Q27 model  

 
Table 1 Velocity vector components of D3Q27 model 

 

 
 

2.3 円問題設定 

 一様流中に置かれた直径𝐷，高さ 12.5𝐷の円柱から放射さ

れる流体音の予測を行う．図２に計算対象の模式図を示す．

計算は，(a)流速𝑈 = 21.2𝑚/𝑠，レイノルズ数 Re=1.4× 10-の
主流条件による圧力係数を実験値[15]と比較，(b)流速𝑈 =
37.5𝑚/𝑠，レイノルズ数 Re=1.0× 10-の主流条件における円

柱から放射した音波を実験値[16]と比較，この２ケースを行っ

た．上流から反時計回りの角度を𝜃と定義し，淀み点を𝜃 = 0°
とする．また，音の計測点は一様流方向と垂直な𝜃 = 90°で，
円柱中心から 25D の位置である．計算格子は O 型構造格子

を用いており，𝑖は半径方向，𝑗は円周方向，𝑘はスパン方向を

表す．格子点数は(𝑖./0 , 	𝑗./0 , 	𝑘./0) = (231, 300,71)で，総格
子点数は約 500 万点である．境界条件は円柱表面をすべり無

し壁，遠方境界を一様流条件，スパン方向の境界面(地面と図

２の 12.5𝐷の位置)に滑り壁条件を設定する．また，時間発展

に 2 段階 Runge-Kutta法，移流に３次精度風上差分法を用い

て解いている． 

 
Fig. 2 Schematic diagram 

 
また測定点における音圧の予測は，Cascaded 衝突則[13]を用

いた C-FDLBMにより円柱の表面圧力変動𝑝Xを求め，以下に 
示す Lighthill-Curleの式[4]を用いて行う． 

																										𝑝/ =
1
4𝜋𝑎

𝑥!
𝑟(

𝜕
𝜕𝑡]𝑛!𝑝X

(𝑦, 𝑡 − 𝑟 𝑎⁄ )𝑑𝑆																			 (6) 

ここで，𝑝/は遠方場における音圧，𝑝Xは円柱の表面圧力変動 

である．𝑎は静止流体中における音速，𝑥!は観測点座標，𝑦は
音源点位置，𝑟は物体中心と観測点間の距離，𝑛!は境界面にお
ける外側法線ベクトル，𝑆は円柱表面をそれぞれ表す． 
 
3. 計算結果と考察 

3.1 円柱表面の圧力係数比較 

図３は計算ケース(a)の主流条件で SRT 衝突則，Cascaded
衝突則を用いた FDLBMによる計算を行い，実験値[15]と圧力

係数を比較した結果である．円柱の表面圧力係数は，Z 軸方

向に空間平均し，更に円柱から放射されるカルマン渦の周期

で時間平均したものである． 

 
Fig. 3 Pressure coefficient 𝑐1 (𝑅𝑒 = 1.4 × 10-) 

 
 SRT 衝突則を用いた計算では，実験値と比較し円柱背面側

での負圧を過小評価する結果となったが，Cascaded 衝突則を

用いた計算では実験値に格段に近づいたことが分かる．しか

し，𝜃 = 180°付近では非常に複雑な流れとなっており，DNS
のように細密な格子を切っているわけではないため再現で

きておらず差異が生じたと考える．局所的な誤差はあるもの

の実験値と大域解としては概ね流れ場を再現することがで

きた． 
 
3.2 音圧レベルの比較 

図 4 は計算ケース(b)の主流条件で C-FDLBM により計算
した表面圧力変動を用いて式(6)により求めた円柱中心から

25D 離れた位置における音圧レベルを実験値[16]と比較した

結果である． 

 
Fig. 4 Comparison of sound pressure level (𝑅𝑒 = 1.0 × 10-) 

 
C-FDLBM の計算により求めたカルマン渦のピーク周波数

は 0.19 であり，実験値と比較して 0.01 程度の誤差となり良
好な一致をみせた．また SPL のピーク値は，C-FDLBM は

87dBとなっており実験値と５dB程度の差である．  



 しかし，カルマン渦の３次以降のピークは捉えきれていな

い．航空機の機体騒音を予測するためには高周波領域を含め

た広帯域の予測が必要となる．原因として，(1)緩和時間行列
Sにおける値に計算対象に合わせたチューニングパラメータ

が含まれる，(2)細かい渦の解像が不十分である，この２点が

考えられる． 
 (1)に関して，Cascaded 衝突則内の緩和時間行列 S に含ま

れる値は，粘性係数と体積粘性係数に対応した値を一部に設

定できる[17]が，それ以外はチューニングパラメータとなって

いる．緩和時間係数を適切な値に設定する[18]ことで渦のエネ

ルギーカスケードが実際の物理に近づくと考えられる．(2)に
関して，格子幅は円柱まわりの LES 計算と同程度の値[19]を

用いているが高周波成分は C-FDLBMでは解けていない．そ
こで，格子幅以下の渦を解くために FDLBM を LES 化した
モデル[9],[20]を用いることで，高周波成分を解くことが可能に

なると考える． 
 
4. LES の導入  

 乱流中の全ての大きさの渦を計算するためには，およそレ

イノルズ数の 9/4 乗程度の格子数が必要となり，直接計算す

るには多大な時間を要する．それに対して，格子幅程度の変

動であるグリットスケール(GS)成分は直接計算が可能と考

えて，格子幅以下の変動成分であるサブグリットスケール

(SGS)成分にモデル化を施して方程式に組み込むことで乱流

を解くラージエディシミュレーション (Large-Eddy-
Simulation: LES)が研究されている．本研究手法の FDLBMに
おいても LES化した LES-FDLBM[20]が提案されている．以下

に式(5)の時間発展方程式にフィルター操作[21]を施した式を

示す．フィルターの掛け方として，本研究では Gaitondeら[22]

により開発された 4 次精度のフィルターを分布関数に施し

ている． 

𝜕𝑓	3(𝒙, 𝑡)ggggggggggg
𝜕𝑡 + 𝑪!"

𝜕𝑓3(𝒙, 𝑡)ggggggggggg
𝜕𝒙 + 𝑪!"

𝐴
𝜏454/6

𝜕 9𝑓3
#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓3(𝒙, 𝑡)ggggggggggggggggggggggg=

𝜕𝒙 										

= M,%N,%SNM9𝑓3
#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓3(𝒙, 𝑡)ggggggggggggggggggggggg=							(7) 

ここで，𝜏454/6は分子粘性と渦粘性の和に関連した値であり，

通常の緩和時間係数𝜏に SGS成分を加えたものである．以下

の式(8)~(10)にその関係を示す．LES-FDLBM の動粘性𝜈454/6
は，分子粘性𝜈と渦粘性𝜈787の和で構成されており[23]， 

 𝜈454/6 = 𝜈 + 𝜈787 (8) 
で表される．その中でも渦粘性𝜈787は，  

 𝜈787 = 𝐶∆g(|𝑆̅| (9) 
で表される．ここで，𝐶はモデル係数，∆gは格子幅相当のフィ

ルター幅である．歪み速度テンソル�̅�!9，歪み速度テンソルの

大きさ|𝑆̅|は， 
 

	𝑆!̅9 =
1
2k
𝜕𝑢9
𝜕𝑥!

+
𝜕𝑢!
𝜕𝑥9

m , |�̅�| = n2𝑆!̅9𝑆!̅9 
 

(10) 
と定義される．本研究では，モデル係数𝐶の決め方として，

Smagorinskyモデルを用いており，Smagorinsky定数を𝐶とし
て，物体まわりの流れより𝐶=0.1 の値が与えている．以上の

式(8)~式(10)により求めた𝜈454/6を用いて，𝜏454/6は以下により

導出する． 
 
 𝜈454/6 =

𝑐(∆𝑡
3 (𝜏454/6 −

1
2) 

 
(11) 

以上の操作により，LESを C-FDLBMに導入して計算ケー

ス(b)の主流条件で計算した円柱の放射音の音圧レベルを C-
FDLBM，実験値と比較した結果を図５に示す．また，図 6に
計測中の円柱表面圧力をLES-C-FDLBMとC-FDLBMで比較
した結果を示す．LES-C-FDLBMの計算により求めたカルマ

ン渦のピークの周波数は 0.18，音圧レベルは 86dBであった．
実験値ほぼ基本周波数，2 次のピーク周波数は概ね一致して

いる．また C-FDLBM に LES を施したことで基本周波数の

ピーク値が下がり， その成分が 3 次以降のピーク値に微小

ではあるが生まれていることが分かり，C-FDLBM では解け
ていなかった細かい渦を考慮できつつあることが分かる． 

 
Fig. 5 Prediction of sound pressure level using LES-C-FDLBM 

(𝑅𝑒 = 1.0 × 10-) 
 

 
Fig. 6 Comparison of sound pressure 

 
図６より，圧力変動の極大値，極小値近傍では，LES-C-
FDLBM の方が，C-FDLBM と比べて変動値が増加している

ことがわかる．円柱表面圧力変動の値は，式(6)の Lighthill-
Curleの式[4]に用いられ，音圧レベルの予測に直接関係する．

LES-C-FDLBMの計算では，円柱表面の圧力変動分布の極大

値，極小値近傍において変動量が増加したため，図５の高周

波へピークが立ったと考える．しかし，カルマン渦の 3 次以

降の周波数や SPLの値に関して誤差がみられた．この原因と

して，Smagorinsky 定数が常に正の一定な値であるため，計

算の安定性は高いものの GS 成分から SGS 成分への乱れの
エネルギーのやりとりが一定となってしまい，エネルギーカ

スケードに対応できていない．そのため，Smagorinsky model
を用いたことで小さな渦は生まれているものの複雑な渦の

混合は正確に解くことが出来なかったと考える．よって，エ

ネルギーカスケードをより実際の物理に近い乱流モデルを

C-FDLBM に導入することでさらに予測精度が向上すると考

えられる． 

  
5. 計算時間 
 本計算は NVIDIA 社製の GPU 計算機①GeForce3090Ti と
GPU計算機②Geforce4080を用いてOpenACCによるGPU並



列化を施して計算した．計算ケース(b)について C-FDLBMを
用いた計算時間は計算機①が約６日，計算機②は約 3 日とな

った．また，LES 解析では計算機①が 14 日，計算機②では

７日程度となった．計算機①と計算機②の違いとして，計算

機①の方が並列コア数は 1000 ほど多いものの，クロック周

波数，メモリ転送の性能が計算機②の方が高いため，このよ

うな計算時間の差異が生じたと考える．よって本計算コード

をより性能の高い GPU で計算すれば数日相当で音響解析が

実現できる．研究目的である航空機騒音の解析における計算

コストの削減は，以上の結果から実用性の高い計算時間とな

り，本計算コードを更に性能の高いワークステーションレベ

ルの GPU で計算すれば，従来の音響解析手法に比べて計算

時間の削減された音響解析が可能になる． 
 
6. まとめ 

機体騒音が支配的となる着陸時における流れを計算対象

とする計算コストの少ない空力音響計算コードの開発を目

的として，FDLBM による円柱まわりの流れ場を計算した．

衝突則を SRTから Cascaded型に変更したことで，円柱の表

面圧力係数は実験値に大幅に近づくことができ，円柱まわり

の流動現象を概ね再現できた結果となった． 
また，円柱から遠方場における流体音を基本周波数におい

てはほぼ実験値と等しく，音圧レベルも概ね近い値を予測す

ることを可能とした．しかし，カルマン渦の２次，3 次は予

測出来ておらず，航空機の騒音解析では高周波成分も考慮し

た広帯域の解析を必要となるため，改善が求められる． 
C-FDLBM では考慮出来ていない細かな渦の計算を可能と

するために，C-FDLBM に乱流解析の基礎モデルである

Smagorinsky modelを用いて LES化を行った．LES-C-FDLBM
の計算は，C-FDLBM では解析出来ていなかった小さな渦を

解析することができた．しかし，エネルギーカスケードが一

方的なモデルであるため，逆カスケードを考慮することがで

きず渦の混合が過小評価されており，カルマン渦の 2 次，3
次の予測値が実験値に比べて差異の生じる結果となった．し

かし，計算時間は３次元の音響解析かつ 120 万 step ほど計算

を行っているにも関わらず，NVIDIA GeForce4080 を用いれ
ば 3 日程度で計算できるため，更に性能の良い GPU で計算
を行うことが出来れば，一晩で音響解析が実現できるため航

空機開発に資するツールとして貢献できる現実味のある結

果となった． 
本研究において開発した音響解析コードは，円柱から放射

される渦の基本周波数のピーク値は実験値と概ね一致して

おり，従来の音響解析手法の予測精度には劣るものの GPU
並列化を施しているため計算時間の短縮に貢献できる．また，

より複雑な形状での計算が必要な場合は，本計算コードの移

流を通常の LBM用に変更するだけで良く非常に汎用性の高

い流体計算コードである．以上のような計算コードを開発し

たことで，これからの航空機音響の研究分野へ貢献できたと

考える 
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