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第 1 章 緒言 

1.1 研究背景 

1.1.1 騒音規制と航空機需要 

航空機の騒音対策への法案は昭和 48 年に環境省から「航空機騒音に係る環境基準」とし

て初めて告示された. 現在では環境基本法と呼ばれており, 人の健康の保護に資するうえで

維持することが望ましい航空機騒音に係る基準及びその達成期間について明示している(1). 

地域ごとの基準値や飛行場の区分による達成期間, 改善目標が明確に示されている. また

日本だけではなく海外でも航空機の騒音に対する法案を設けている. ドイツでは, 連邦法

である航空機騒音防止法で騒音保護地区を定めている(2). スイスでは, 連邦騒音保護条例

により騒音基準を設定している(2). 

しかしながら今日では, 騒音を抑制する動きと相反して航空機の需要は上昇している. 成

田空港ではインバウンドによる航空機需要に対応するため年間発着回数を現在の 30 万回か

ら 34 万回に 2025 年 10 月末から引き上げる方向で調整している (3). 航空機の騒音は上空

で発生することにより長時間, 広範囲に及ぶため, 離発着が増えることで騒音増加が予想

される. また, 成田国際空港株式会社が設置している騒音測定局の現在の騒音レベルが表

示されるホームページ(4)では 2 秒間の騒音レベルの最大値を示しており空港内では 80dB を

超える騒音レベルが測定されている.  しかし, 世界保健機関（World Health Organization : 

WHO）では屋外騒音に関する値として 55dB を上限としている(5).  したがって, 世界保健

機関の騒音基準に基づく騒音レベル以下であることが求められる. 

 

1.1.2 航空機の騒音源 

航空機による騒音はエンジン騒音と, 降着装置や高揚力装置まわりから発生する機体騒

音が原因となっている. 機体騒音は，機体表面の境界層乱れや後流への渦流出が物体表面に

圧力変動をもたらすことによって生じる空力音が音源となっている[6]． 

図 1-1 に民間航空機の騒音計測結果を EPN[dB]で示している(7). EPN[dB](Effective 

Perceived Noise) とは騒音の最大値, 持続時間, 人の耳に対する聴感を考慮した値である.  

離着陸の騒音点として離陸時する際は, 離陸側方 450m 線上において騒音が最大となる地

点 (Lateral) 及びブレーキリリースから 6500m の航空機が飛行する真下の地点 (Flyover) 

の２地点, 進入する際は滑走路端から 2000m 手前の 1 地点 (Approach) で測定した値を示
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している (図 1-2). Lateral 地点や Flyover 地点ではエンジン騒音が支配的になっているが,  

Approach 地点ではエンジン騒音よりもエンジン以外の騒音の値が大きくなっている. した

がって, 着陸時では機体騒音が支配的になっているといえるだろう. 機体騒音は前述したよ

うに降着装置や高揚力装置まわりから発生する. JAXA の FQUROH+プロジェクトで

2017 年にのと里山空港における飛行実証実験で得られた騒音源測定実験の結果を図 1-3 に

示す(8). 図からも降着装置や高揚力装置部分の SPL が高くなっていることが分かる.  

降着装置の低騒音化については様々な対策がなされてきた.  実際に既存の航空機に使用

されているものとして, 空力フェアリングがあげられる(9). 降着装置の形を変え騒音を抑え

る装置になっている. しかし, 新パーツを取り付けることで重量が増加してしまう点や機

体に格納する際に体積が増加してしまうなど根本的な解決には至っていない. 

図 1-1 航空機騒音 

 

図 1-2 ICO の規定による離着陸騒音の計測点 
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図１－３ 機体騒音の発生源 

 

1.1.3 機体騒音の予測 

 航空機開発の分野では数値流体力学(Computational Fluid Dynamics: CFD)と風洞実験の

データが現在用いられている. 風洞実験は，大規模な施設で行われるため手間がかかるが,

定常的ではないランダムに発生する現象をとらえることができるため信頼性の高いデータ

を得ることができる．また, CFD 計算は, 実験と比較し低コストであり，理論解析が困難な

複雑現象のシミュレーションが可能である．直接計算(Direct Navier-Stokes Simulation: 

DNS)では, 音源のモデル化等に伴う近似を含むことなく, 微小な乱流渦の挙動を精度よく

解くことができる. しかし, 必要な格子点数は Re の 9/4 乗個(10)となり膨大な計算コストが

必要になる. そのため, 航空機開発に資する解析手法にするには非現実的である. 音の発生

と伝播を分離したマルチスケールな分離解法も検討されているが各物理過程のモデル化の

正確さには議論の余地がある．  

次節ではより計算コストを削減するために，本研究での流体解析手法として用いた格子ボ 

ルツマン法(Lattice Boltzmann Method: LBM)の特徴について述べる． 

1.2 格子ボルツマン法 

まず LBM の背景について述べる．LBM は, 1960 年代に Von Neumann らにより研究され

た セルラオートマトン(Cellular Automaton : CA)[11]を流体解析に適用した格子ガスオート

マトン (Lattice Gas Automaton)から発展し，1988 年に McNamara と Zanetti によって提

案され[12]，近年 CFD の⼀手法として様々な分野で用いられるようになっている計算手法
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である．LBM の概念は流体を有限個の離散速度を持つ仮想的な粒子の集合体として近似を

行い，格子上を仮想的な粒子群が並進・衝突し，粒子の存在割合(速度分布関数𝑓𝑖)の時間発

展を解くことで流体の巨視的変数を求める数値計算法である． 

LBM の利点として, 流体を考える際に物理空間, 速度空間, 時間の 7 次元を考える必要が

あるが速度を整数個に限定することで考慮すべき次元数を 4 次元に減らすことができ計算

器の負荷を低減できることにある. また, Navier-Stokes 方程式だと非線形連立偏微分方程

式を解く必要があるが LBM では粒子ごとの線形波動方程式を解くので非常に簡単な計算

になる. ⼀方欠点として挙げられるのが速度を離散化するため, 離散化した数だけの速度

分布関数を用意する必要があり使用メモリが増えてしまう点である. 

現在航空機の音響分野でも LBM は使用されている. そのうちの 1 つとして, 中低レイ

ノルズ数での翼から出る騒音のための空力音響計算(13)が行われている. しかし, 実際の航

空機の巡航時のレイノルズ数には達していないことや, 計算対象の物体形状を簡単なモデ

ルに置き換えて計算しているため, 複雑形状などには対応できていないことも現状である. 

 

1.3 研究目的 

LBM を用いて，機体騒音が支配的となる着陸時における流れ場を計算対象とする空力音

響計算コードの開発を最終的な目的とする．本研究では，この目的を達成するための第⼀歩

として，⼀様な流れの中に置かれた円柱周りの流動解析結果が N-S方程式を回復できてい

るか確認をする. そして, 放射される音を計算し, 実験との比較を行う. 
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第1章 数値計算手法 

2.1 無次元数の定義 

本研究では無次元数を用いて数値計算を行うため，以下のように定義する．ここで𝐿は基 

準長さ，𝜌は基準密度，𝑐𝑠0 (=
1

√3
) は LBM による基準音速である． 

𝑡∗ =
𝑐𝑠0
𝐿0
𝑡, 𝑥𝛼

∗ =
𝑥𝛼
𝐿0
, 𝑐𝑖𝛼

∗ =
𝑐𝑖𝛼
𝑐𝑠0

, 𝑓𝑖
∗ =

𝑓𝑖
𝜌0
, 𝑓𝑖

𝑒𝑞∗
=
𝑓𝑖
𝑒𝑞

𝜌0
 

𝜌∗ =
𝜌

𝜌0
, 𝑢𝛼

∗ =
𝑢𝛼
𝑐𝑠0

, 𝑝∗ =
𝑝

𝜌0𝑐𝑠0
2

(2.1) 

ここで，𝑡, 𝑥𝛼は時間，空間座標であり，添字𝛼は座標の方向を表している．𝐶は粒子の速度

𝑓, 𝑓𝑒𝑞は速度分布関数および局所平衡分布関数である．𝜌, 𝑢, 𝑝は密度，流速，圧力である．

これより以降の本文では特に記述がない限り無次元変数はアスタリスク(*)を省略している． 

2.2 速度空間の離散化 

LBM は空間を規則的な格子で離散化し, 粒子の運動はその格子に沿って有限な方向に

制限する．速度や密度などの物理量は各格子点上によって定義する. 計算する N-S方程式の 

次元やエネルギー保存式を考慮するかによって粒子の速度分布関数の離散点が異なる. 本

研究では, 2 次元で速度ベクトルを 9方向に離散化した非熱流体モデルである D2Q9 model

を用いた. D2Q9 model の離散粒子速度を表 2.1 に示す値で定義し, 図 2.1 のように速度空

間を離散化する． 

 

表 2.1 D2Q9 model の離散粒子速度 

𝑖 Velocity vector 𝑐𝑖𝛼 = (𝑐𝑖𝑥, 𝑐𝑖𝑦) |𝑐| 

0 (0,0) 0 

1~4 (1, 0), (0, 1), (-1, 0), (0, -1) 1 

5~8 (1,1), (-1, 1), (-1, -1), (1, -1) √2 
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図 2.1 D2Q9 model 

2.3 基礎方程式 

LBM 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 方程式を, 時間幅∆𝑡, 格子間隔∆𝑥として差分近似をする. ここで, 𝑐𝑖∆𝑡 ∆𝑥⁄ = 1と

し, 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． 

𝑓𝑖(𝑥 + 𝑐𝑖𝛼∆𝑡, 𝑡 + ∆𝑡) = 𝑓𝑖(𝑥, 𝑡) +
1

𝜏
[𝑓𝑖
𝑒𝑞(𝑥, 𝑡) − 𝑓𝑖(𝑥, 𝑡)] (2.2) 

ここで，𝑓𝑖
𝑒𝑞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𝑐𝑖𝛼を用いて以下の式で表される． 

𝑓𝑖
𝑒𝑞 = 𝐸𝑖𝜌 [1 + 3𝐶𝑖𝛼 ∙ 𝑢 +

9

2
(𝐶𝑖𝛼 ∙ 𝑢)

2 −
3

2
𝑢 ∙ 𝑢] (2.3) 

ここで, 𝐸𝑖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係数であり, D2Q9 model では次の値を用いる.  

𝐸𝑖 =

{
 
 

 
 
4

9
 (𝑖 = 0)      

1

9
 (𝑖 = 2~5)

1

36
 (𝑖 = 6~9)

    (2.4) 

 

また流体力学変数はである密度，流速は速度分布関数と離散粒子速度を用いて次のように

定義する．  
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𝜌 =∑𝑓𝑖

𝑁

𝑖=1

(2.5) 

𝜌𝑢 =∑𝑓𝑖𝐶𝑖𝛼 

𝑁

𝑖=1

(2.6) 

 

次に衝突項について記述する. 基礎方程式の右辺は衝突則Ω𝑖と呼ばれており，衝突則のモ

デル化によって様々な種類がある． 式(2.2)の右辺は単⼀緩和時間(Single-Relaxation-Time : 

SRT) 衝突則と呼ばれるモデルである．SRT 衝突則は速度分布関数𝑓𝑖 と局所平衡分布関数

𝑓𝑖
𝑒𝑞  との差を単⼀緩和係数𝜏で割ったものを平衡状態までの緩和として解いている．以下に

SRT 衝突則を示す． 

Ω𝑖 =
1

𝜏
(𝑓𝑖

𝑒𝑞(𝑥, 𝑡) − 𝑓𝑖(𝑥, 𝑡)) (2.7) 

SRT 衝突則は全ての離散粒子が局所平衡状態まで単⼀緩和時間係数𝜏の同⼀な近づき方を 

している．𝜏は流体の粘性と比例しており，𝜏が大きければ平衡状態に近づくまでに時間がか

かる．動粘性係数𝜈と以下のような関係が成り立つ. 

𝜐 =
𝐶𝑠0

2∆𝑡

3
(𝜏 −

1

2
) (2.8) 

航空機の着陸時のような高レイノルズ数の流れを計算対象とする場合，単⼀緩和時間係

数𝜏 が１/2 近傍になる．しかし，SRT 衝突則を用いた計算では 1/2 近傍で計算が不安定と

なり N-S方程式を回復しない可能性がある．そのため，高レイノルズ数の流れを安定に計算

するために衝突則の改良が行われている．安定性を向上させる衝突則として，複数の緩和時

間係数を用いる MRT 衝突則[14]が提案された．次式に MRT 衝突則を示す．  

𝑀−1𝑆𝑀(𝑓𝑖
𝑒𝑞(𝑥, 𝑡) − 𝑓𝑖(𝑥, 𝑡)) (2.9) 

ここで，𝑄を速度ベクトルの数とすると行列𝑀は𝑄 × 𝑄の行列で，中⾝は離散粒子速度𝐶𝑖で構

成されており，粒子の速度分布関数𝑓𝑖に行列𝑀をかけてモーメント𝑚�̃� = 𝑓𝑖𝑐𝑖𝑥
𝑚𝑐𝑖𝑦

𝑛 変換する. つ

まり行列𝑀に分布関数𝑓𝑖をかけることで密度や運動量，エネルギーなどの物理量に変換する．

モーメント𝑓𝑖𝑐𝑖𝑥
𝑚𝑐𝑖𝑦

𝑛 はローモーメントと呼ばれており, 添字𝑚,𝑛は 0 を含む整数であり離散粒

子速度に対する乗数を表す. 行列𝑀−1 はモーメントから分布関数に戻す逆変換行列である. 

行列𝑆 は各モーメントに適切な緩和時間をかける緩和時間行列であり，緩和時間行列𝑆 =

(𝑆0, 𝑆1, … , 𝑆𝑞−1)
𝑇となる. この緩和時間行列の値は各物理量によって異なり，密度，運動量は

保存されるため 0 に設定し，動粘性係数，体積粘性係数に対応する物理量には τ を設定す

る．それ以外の緩和時間係数には任意の値を設定することができ，推奨値が研究されている

[15]． 

例として，2 次元で速度ベクトルを 9方向に離散化した D2Q9 model は, 分布関数𝑓𝑖に行

列 M をかけることで物理量𝑚 = 𝑓𝑖𝑐𝑖𝑥
𝑚𝑐𝑖𝑦

𝑛 に変換し，𝑚�̃� = (𝑚0̃, 𝑚1̃, … ,𝑚8̃)
𝑇となる．Luo ら[16]
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に倣い，物理量𝑚�̃�を以下のように示す． 

 

・密度 
𝑚0̃ = 𝜌 =∑|𝐶𝑖|

0 = 1 

8

0

 
(2.10) 

・エネルギー 
𝑚1̃ = 𝑒 =∑−4|𝐶𝑖|

0 + 3(𝐶𝑖𝑥
2 + 𝐶𝑖𝑦

2 )

8

0

 
(2.11) 

・エネルギーの２乗 
𝑚2̃ =∑4|𝐶𝑖|

0 −
21

2
(𝐶𝑖𝑥

2 + 𝐶𝑖𝑦
2 ) +

9

2
(𝐶𝑖𝑥

2 + 𝐶𝑖𝑦
2 )

2
8

0

 
(2.12) 

・運動量（𝑥方向） 
𝑚3̃ =∑𝐶𝑖𝑥  

8

0

 
(2.13) 

・エネルギー流速（𝑥方向） 
𝑚4̃ =∑[−5|𝐶𝑖|

0 + 3(𝐶𝑖𝑥
2 + 𝐶𝑖𝑦

2 )]𝑒𝑖𝑥 

8

0

 
(2.14) 

・運動量（𝑦方向） 

 
𝑚5̃ =∑𝐶𝑖𝑦  

8

0

 
(2.15) 

・エネルギー流速（𝑦方向） 
𝑚6̃ =∑[−5|𝐶𝑖|

0 + 3(𝐶𝑖𝑥
2 + 𝐶𝑖𝑦

2 )]𝑒𝑖𝑦 

8

0

 
(2.16) 

・応力テンソルの対角成分 
𝑚7̃ = 𝑝𝑥𝑥 =∑𝐶𝑖𝑥

2 − 𝐶𝑖𝑦
2

8

0

 
(2.17) 

・応力テンソルの対角成分 
𝑚8̃ = 𝑝𝑥𝑦 =∑𝐶𝑖𝑥𝐶𝑖𝑦

8

0

 
(2.18) 

 

MRT 衝突則を用いた計算では，高レイノルズ数流れの計算に対して安定化することは可

能となったが，渦の乱流エネルギーと波数との関係がコルモゴロフのマイナス 3 分の 5 乗

則に従わず，定量的に正しいことが確認されていない[17]．この原因として，MRT 衝突則は

各モーメントに異なる緩和時間係数を設定することで計算を安定化していたが，それにより

SRT 衝突則では満たされていたガリレイ不変性が３次以上のモーメントで満たされず誤差

が生じてしまうためである[18],[19]．そこで，数値安定性を向上させた Cascaded 衝突則を式

(2.2)右辺の衝突則として変更した次式を用いる． 

Ω𝑖 = 𝑀
−1𝑁−1𝑆𝑁𝑀[𝑓𝑖

𝑒𝑞(𝑥, 𝑡) − 𝑓𝑖(𝑥, 𝑡)] (2.19) 

ここで，行列𝑁, 𝑁−1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．ローモーメント𝑓𝑖𝑐𝑖𝑥
𝑚𝑐𝑖𝑦

𝑛 ではなく，セントラルモーメント𝑓𝑖(𝐶𝑖𝑥 − 𝑢𝑥)
𝑚(𝐶𝑖𝑦 − 𝑢𝑦)

𝑛に変換

して各モーメントに対応した緩和時間係数をかけ, 平衡状態までの緩和を解く.  

 本研究では, この Cascaded 衝突則を式(2.2)の右辺に代入した以下の式を基礎方程式と

し, 分布関数の時間発展を解いている. 

𝑓𝑖(𝑥 + 𝑐𝑖∆𝑡, 𝑡 + ∆𝑡) = 𝑓𝑖(𝑥, 𝑡) −𝑀
−1𝑁−1𝑆𝑁𝑀[𝑓𝑖

𝑒𝑞(𝑥, 𝑡) − 𝑓𝑖(𝑥, 𝑡)] (2.20) 
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2.4 境界条件 

 LBM では物体適合格子を用いていないため, 物体表面に対しての滑りなし境界条件を適

切に実装する必要がある. ⼀般的によく用いられている方法が bounce-back 条件と呼ばれ

る方法で, 境界面でぶつかった粒子をそのまま跳ね返すというシンプルなアルゴリズムで

あり使用しやすいが, 境界にかかる流体力に非物理的な振動が生じてしまうという欠点が

ある.(26)  そこで, 本研究では埋め込み境界法を用いた.  この方法では, 体積力を使用し補

正することで滑りなし条件を満たすものである.  

 計算手順として, 物体付近の格子点の流速𝑢∗ を求め, 円上に設定した物体格子点𝑋𝑘 の流

速を距離から重みづけをし, 境界面で満たすべき流速との差を取り格子幅で割ることで境

界での体積力を解いている. 

𝐺0(𝑋𝑘 , 𝑡 + ∆𝑡) =
𝑈𝑘 − 𝑢

∗(𝑋𝑘 , 𝑡 + ∆𝑡)

∆𝑥
(2.21) 

ここで, 𝐺0は境界上の初期の体積力であり, 𝑈𝑘は流体が満たすべき流速でゼロである. 次に

式(2.21)で求めた物体格子点での体積力を使用し格子点上の体積力を計算する.  

𝐺(𝑥, 𝑡 + ∆𝑡) = ∑𝐺0(𝑋𝑘 , 𝑡 + ∆𝑡)𝑊(𝑥 − 𝑋𝑘)∆𝑉

𝑁𝑏

𝑘=1

(2.22) 

ここで, 𝑊 は物体格子点と格子点の重み関数であり, ∆𝑉 は円周を整数個で割った数𝑁𝑏 に格

子幅をかけた体積力を作用させる微小体積である. 格子点上での体積力が求まるため格子

点上での流速を式(2.23)のように修正する. 

𝑢(𝑥, 𝑡 + ∆𝑡) = 𝑢∗(𝑥, 𝑡 + ∆𝑡) + ∆𝑥𝐺(𝑥, 𝑡 + ∆𝑡) (2.23) 

式(2.23)で求めた格子点での流速より物体格子点での流速を内挿する. 

𝑢(𝑋𝐾 , 𝑡 + ∆𝑡) = 𝑢(𝑥, 𝑡 + ∆𝑡)𝑊(𝑥 − 𝑋𝑘)(∆𝑥)
2 (2.24) 

ここで, 滑りなし条件からの誤差が十分小さい場合格子点上の体積力が決定される. 誤差

が大きい場合には式(2.22)へ戻り値を修正する. 求めた体積力を用いて分布関数を補正す

ることで物体の滑りなし条件を満たした. 

𝑓𝑖(𝑥 + 𝑐𝑖∆𝑡, 𝑡 + ∆𝑡) = 𝑓𝑖(𝑥, 𝑡) + 3∆𝑥𝐸𝑖𝑐𝑖𝐺(𝑥 , 𝑡 + ∆𝑡) (2.25) 

 

2.5 計算手順 

LBM の計算手順は図 2.2 の通りである. はじめに，初期条件として各物理量を計算領域 

全体に与える．次に，分布関数をセントラルモーメントに変換して異なる緩和時間係数を用

いて衝突項をとき, 基礎方程式(2.2)の時間発展を解く. その後，境界条件を計算し, 流体力

学変数を求める流れである． 



10 

 

 

図 2.2 計算手順 
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第 3 章 ２次元円柱周りの音響解析 

3.1 計算対象 

構築した計算コード検証のため, ⼀様流中に置かれた直径𝐷の円柱から放射される流体音

の予測を行う(20)(21). 図 3.1 に計算対象の模式図を示す. 計算は, (a)レイノルズ数𝑅𝑒 = 150

の主流条件による圧力係数を DNS(22)と比較, (b)レイノルズ数𝑅𝑒 = 1.0 × 105の主流条件に

おける流れ場の再現 (c)レイノルズ数𝑅𝑒 = 1.4 × 105 の主流条件による圧力係数を実験値

(24)と比較, この 3 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．計算格子は．(a)格子点数 (𝑖, 𝑗)=(800, 800)で，総格子点数は 64 万点である. (b)

格子点数(𝑖 , 𝑗 )=(2000, 1500)で, 総格子点数は 300 万点である. (c)格子点数(𝑖 , 𝑗 )=(2500, 

2500)で, 総格子点数は 625 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

⼀様流条件とした. 格子幅𝑑𝑥は 1 である. 粒子モデルは２章で説明した D2Q9 model を用

いた. 図 3.2 に低レイノルズ数場における計算領域の全体図を示す. 

 

 

図 3.1 計算対象の模式図 
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図 3.2 計算対象の全体図(𝑅𝑒 = 150) 

3.2 低レイノルズ数流れ 

図 3.3 に, 計算ケース(a)における円柱周りの速度と圧力変動の時間変化を示す. (1)t =

10000では主流と円柱が干渉して形成された流れ場が準安定な解に到達している. 円柱前

面では, 流体の速度が減速してよどんでいる. また, 境界層が存在しているため流体の粘性

を表現できており, 円柱表面の境界条件が物理法則に基づき成り立っていることが分かる. 

(2) t = 20000では, 流れは層流を維持できなくなり, 双子渦の対称性がなくなっているこ

とが分かる. 不均衡の原因になるわずかな流れの変動を正しく解像できている. (3) t =

30000では, カルマン渦を形成していることが分かる. 図 3.3(3)右図にカルマン渦が発生時

の圧力分布を示す. よどみ点で圧力が最も高い値を取っている.   
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(1) t=10000 

  

(2) t=20000 

  

(3) t=30000 

  

図 3.3 速度(左図)と微小圧力(右図)の時間変化 (𝑅𝑒 = 150) 
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3.2.1 円柱表面圧力係数の比較 

計算ケース(a)による圧力係数を SRT-LBM を用いて計算した. DNS と比較した結果を図

3.3 に示す. 円柱の表面圧力係数は以下の式により求めている. 円柱から放射されたカルマ

ン渦の周期で時間平均している. 

𝐶𝑝 =
𝑝 − 𝑝0
1
2 𝜌0𝑈

2

(3.1) 

 

図 3.3 円柱表面における圧力係数𝐶𝑝  (𝑅𝑒 = 150) 

SRT-LBM の結果は円柱表面に最寄りの格子点データをプロットしている. 𝜃 = 0°のよど

み圧は DNS では 1 に対し 0.93 となっている. 円柱表面に沿って𝜃 = 40°付近まではよどみ

域が広がっており, 極小を迎える𝜃 = 80°付近で流れの剥離が発生する. これは DNS と同様

な結果である. 直行格子を用いる LBM であっても IBM が適切に機能していることが分か

る.  𝜃 = 120°~150°付近では値が上振れているものの DNS の値に対し 10％程の誤差とな

った.  SRT-LBM を用いて解いた流れが DNS の値に沿ったことより, N-S 方程式を回復で

きていることが分かる.  
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3.3 高レイノルズ数流れ 

図 3.4 に, 計算ケース(b)の場合における円柱周りの速度の時間変化を示す. (1) t = 1000

では主流が円柱に沿って流れている. (2) t = 4000では, 流れに対して対称な双子渦が

発生している. (3) t = 10000では, 流れの対称性が崩れている. また, 円柱後方ではカル

マン渦を形成していることが分かる. (4) t = 18000では, (3)と比較し後方に乱れた流れ

が広がっているため, 時間経過により徐々に流れが成長していることがわかる. 低レイ

ノルズ数であるRe = 150と比較すると, 流れが乱れていることが分かる. 乱流状態にあ

るため低レイノルズ数の際と比べ様々な渦が発生している. また, 物体表面の流速を低

レイノルズ数と比較すると, 物体表面は粘性の影響で速度がないところは同じだが, 物

体表面から少し離れた個所では高レイノルズ数では急激に速度が増加していることが読

み取れる. 剥離点は, 円柱の背面に後退しているため抗力が小さくなっていることが分

かる.  図 3.5 に, 円柱周りの微小圧力の時間変化を示す. (1) t=1000 では円柱前面のよ

どみ点で最も圧力が高くなっている. また, 流れが円柱上下で対照的にはがれている様

子が分かる. (2) t=4000 では, 円背面で圧力が低い 2 つの渦が生まれている. (3) t=18000

では低レイノルズ数ではほぼ同じ大きさの渦列だったが, 大小さまざまな渦が生まれて

おり流れが複雑になっていることが読み取れる. 

 

 

(1) t=1000 

次ページに続く 
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(2) t=4000 

 

(3) t=10000 

 

(4) t=18000 

 

図 3.４ 速度の時間変化 (𝑅𝑒 = 1.0 × 105) 
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(1) t=1000 

 

(2) t=4000 

 

(3) t=18000 

 

図 3.5 圧力の時間変化 (𝑅𝑒 = 1.0 × 105) 
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3.2.1 円柱表面圧力係数の比較 

図 3.6 では, 計算ケース(c)における円柱表面圧力係数𝑐𝑝の比較を, Cascaded 衝突項を用い

た LBM で行った. 実験値と比較し円柱背面側での圧力を過大評価する結果となった. 円柱

背面では, 複雑な流れになっており値をとらえきることができなかったためだと考えられ

る.  

 

図 3.6 円柱表面における圧力係数𝑐𝑝 (𝑅𝑒 = 1.4 × 105) 
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第 4 章 結言 

機体騒音が支配的となる着陸時における流れ場を計算対象とする空力音響計算コードの

開発を最終的な目的として LBM による円柱周りの流れ場計算を行った.  

円柱周りの圧力分布では低レイノルズ数においては DNS 値をほぼ再現することができ

たため, N-S 方程式を回復できたといえるだろう. また, 衝突項をSRT 衝突項から Cascaded

型に変更したことで, 高レイノルズ数での流れ場を完成させることができた. 高レイノル

ズ数かにおいて可視化を行った結果流体の物理法則を満たした流れ場も再現することがで

きた. しかし, 背面の圧力分布をとらえきれていなかったため, 今後の課題である. 

 今後は, 音響解析のため SPL の計測や計算時間削減のための GPU 並列化, マルチブロッ

ク化などを導入していきたいと考えている. 
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