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第１章 緒⾔ 
1.1 研究背景 
1.1.1 近年の航空輸送需要と騒⾳の規制 

2020 年の世界は COVID-19 に直⾯し，治療薬も予防薬も無い状態で感染の拡⼤防⽌に尽
⼒していたため，⼈々の⽣活に様々な制約が課せられていた．その結果，世界各国の GDP 成
⻑率は世界恐慌に匹敵する落ち込みを記録した [1]．その中でも航空輸送需要(Revenue 
Passenger Kilometers : RPK)は，国際線では⼊国禁⽌，あるいは許可されても到着後に⼀定期
間の⾃⼰隔離が求められるなどの負担が課せられていたため，さらに甚⼤な影響を被った[2]．
その後，2021 年にワクチンや軽症者⽤の治療薬も実⽤化されるようになり，同年後半からは
国内線を中⼼に輸送実績の回復が始まった．さらに 2022 年は初期回復の年となり世界の RPK
は 2019 年の 70%にまで回復した．2023 年は 90%まで回復する⾒込みとなり，エアラインの
利益回復も機材需要も回復に向かい COVID-19からの脱出は確実となっていた．⺠間航空機
に関する市場予測では，2042 年の RPK は 2019 年の RPK と⽐較して 2.16倍にまで増加する
と予測され[3]，都市圏の空港周辺では騒⾳被害の増加が予想されている． 

年々増加する RPK に対して，国際⺠間航空機関(International Civil Aviation Organization : 
ICAO)はこれまでに段階的に航空機が発⽣させる騒⾳に規制を設けている[4]．図 1.1 は亜⾳
速ジェット機の騒⾳レベルと ICAO 騒⾳規制値の変遷[5]を表している．年々騒⾳の規制値は
強化されており，航空機の設計・開発現場では ICAO 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ている． 

 
図 1.1 亜⾳速ジェット機の騒⾳レベルと ICAO 騒⾳規制値の変遷[5] 
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1.1.2 航空機の騒⾳源と機体騒⾳ 
航空機における騒⾳とは，降着装置や⾼揚⼒装置まわりから発⽣する機体騒⾳とジェット
噴流由来のエンジン騒⾳とに⼤別される．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]．エ
ンジン騒⾳の中でも環状翼列まわりの流れに関連して発⽣するファン騒⾳や排気ジェットと
周囲の空気との速度剪断による乱れから発⽣するジェット騒⾳がエンジン騒⾳の主⾳源とな
り，離陸時において⽀配的になる[5]． 
これまでのジェット騒⾳に関する研究では，エンジンが吸い込んだ空気を燃焼器へ通過さ

せるコア流とファンのみへ通過させバイパスさせるバイパス流に分け，コア流に対するバイ
パス流の⽐を増加させる⾼バイパス⽐化が⾏われてきた．加えて，ノズルに鋸のような三⾓
形の切れ込みを⼊れたシェブロンノズル[7],[8]形状を採⽤することでエンジン騒⾳のレベルを
⼤幅に改善してきた．図 1.2，図 1.3 は 50 年間の ICAO が定めた騒⾳規制値に対する推移[9]

を離陸上昇側（Flyover）の地点，着陸進⼊側（Approach）の地点でそれぞれ表したものであ
る．エンジンの技術開発により，バイバス⽐を増加させることで図 1.2，図 1.3 で⽰すように
騒⾳が低減していることがみてとれる．しかし，このバイパス⽐の増加が航空機騒⾳に⼤き
な効果があるのはエンジンのパワーが上がる離陸上昇側であり，推⼒を絞る着陸進⼊側では
⾼バイパス⽐化の効果は少なく，1990 年頃から騒⾳の低減は停滞し始めていることが図 1.2，
図 1.3 の⽐較から分かる[9]．これにより着陸進⼊側における騒⾳の⽀配的要因として，機体と
気流の⼲渉によって発⽣する機体騒⾳が顕在化しており，今後の重要な課題となっている． 
 

 
図 1.2 Flyover の騒⾳低減推移[9] 
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図 1.3 Approachの騒⾳低減推移[9] 

 

 

1.1.3 機体騒⾳の予測 
航空機の開発現場では，実際に⾶⾏試験を⾏う前に，⾵洞実験のデータと数値流体⼒学

(Computational Fluid Dynamics: CFD)による流れの予測が⾏われている．⾵洞実験は，短期間で
⾏う事が可能であり，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
較して低コストであり，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．この
両者の特性を活かした研究が⾏われ，航空機開発が進められている． 

CFD による機体騒⾳の予測では，流体騒⾳の解析⼿法となる空⼒⾳響学(Computational 
Aeroacoustics: CAA)に対して⼤きな期待が寄せられている[10]．空⼒⾳の数値予測において流れ
と⾳波の発⽣・伝播を圧縮性 Navier-Stokes ⽅程式(N-S ⽅程式)により直接計算する⼿法(Direct 
Numerical Simulation : DNS)は，⾳源のモデル化等に伴う近似を含むことなく，微少な乱流渦
の挙動を精度良く解くことが可能である．しかし，微⼩な乱流渦に対し遥かに⻑さスケール
が⼤きく，また微⼩な変動である⾳波の伝播・反射・放射を⾮定常に解析するためには時間
刻み幅や格⼦を⾮常に細かくする必要がある．よって膨⼤な計算コストを要する[11]．そこで，
CAA では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[12], [13]が広く用い

られており，DNSと比較して計算コストの大幅な削減に成功してきた[14]．しかし，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[15]． 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[16]．そのため，

航空機開発に資する騒音予測ツールとするには更なる計算コストの削減が求められる． 
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そこで次節では，より計算コストを削減するために本研究の流体解析⼿法の基盤となる格
⼦ボルツマン法(Lattice Boltzmann Method: LBM)について述べ，続いて差分格⼦ボルツマン法
(Finite Difference LBM: FDLBM)について述べる． 

 
 

1.2 差分格⼦ボルツマン法 
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)[17]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[18]，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𝑓)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 は N-S ⽅程式を解くのではなく Boltzmann ⽅程式
に基づいた以下の式で速度分布関数の時間発展を解く．  

																			 																									 							
𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝑡

+ 𝑪!"
𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝑥"

= Ω!(𝒙, 𝑡)																																													 		(1.1) 

ここで，添字	𝑖, 𝛼は各離散粒⼦の番号と直交座標をそれぞれ表す．𝑓!は離散粒⼦の速度分布関
数，𝒙, 𝑡はそれぞれ空間と時間，𝑪!"は離散粒⼦速度，Ω!は各離散粒⼦に対応した衝突則であ
る．また，式(1.1)は分⼦気体⼒学の⽀配⽅程式である Boltzmann ⽅程式の速度空間を有限個
の粒⼦速度へ離散近似することで得られる． 

LBM の利点は，本来無限に存在する速度ベクトルを有限種類に限定することで計算機の負
荷を低減できることである．また，従来の流体解析⼿法では連続の式，運動量の式，エネル
ギーの式を連⽴して解かなければならず，加えて⾮圧縮性流体解析の場合は収束判定に時間
を要するポアソン⽅程式を解くため計算時間が⻑⼤となっていた．⼀⽅，LBM においては２
章で詳しく述べるが，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，ポアソン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．その
ため計算アルゴリズムがシンプルであり，陽解法であるため並列計算に適している[19],[20]．近
年では LBM の⼤規模計算に GPU(Graphics Processing Unit)並列化を活⽤した研究が進んでお
り，⾎管内の流れの解析[21]や都市部 10km内の気流シミュレーション[22]などが⾏われている．
また，⾳響計算では⾮常に相性が良く[23],[24]，分離解法の⾳の伝播計算に⽤いられている線形
オイラー⽅程式(Linearized Euler Equation : LEE)[25],[26]の解析と⽐較して計算時間が⼤幅に短縮
できることがわかっている．⼀⽅で⽋点としては，粒⼦の運動を有限の⽅向に離散化した数
だけ速度分布関数を⽤意する必要があり，結果として通常の流体解析コードでの計算に⽐べ
使⽤メモリが増加してしまう点である． 

LBM は衝突則のモデル化によって様々な種類がある．例えば，広く⽤いられている衝突則
として，ボルツマン⽅程式の衝突項を平衡状態までの緩和過程とした BGK(Bhatnagar-Gross-
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Krook)モデル[27]がある．BGKモデルは以下の式の時間発展を解いている． 
 𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)

𝜕𝑡
+ 𝑪!"

𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝑥"

=
1
𝜏
3𝑓!

#$(𝒙, 𝑡)−𝑓!(𝒙, 𝑡)5 (1.2) 

ここで，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．𝑓!
#$は各離散速度⽅

向における粒⼦の局所平衡分布関数である．例えば，2 次元で 9 ⽅向に速度空間を離散化し
た 2 次元９⽅向モデル (D2Q9model)における局所平衡分布関数𝑓!

#$ は以下の Maxwell-
Boltzmann 分布を Taylor展開して得た式により，導出される． 
 

𝑓!
#$ = 𝜔!𝜌 81 +

𝑪!" ∙ 𝒖
𝐶%&

+
(𝑪!" ∙ 𝒖)&

2𝐶%'
−
𝒖 ∙ 𝒖
2𝐶%&

= (1.3) 

ここで，𝜔!は各離散粒⼦の局所平衡分布関数に対する重み係数，𝒖は流れ場の流速，𝐶%は LBM
に対する⾳速であり𝐶% = 1/√3である．BGK モデルから Chapman-Enskog 展開[28]により N-S
⽅程式を導出する[27],[29]と，単⼀緩和時間係数𝜏は動粘性係数𝜈と以下のような関係が成りたち，
粘性の影響は𝜏の値により表すことができる． 
 

𝜈 =
𝑐&∆𝑡
3

(𝜏 −
1
2
) (1.4) 

また，レイノルズ数は 
 𝑅𝑒 =

3𝐷𝑈

𝑐&∆𝑡(𝜏 − 12)
 (1.5) 

となる．ここで，∆𝑡は時間刻み幅，𝐷は代表⻑さ，𝑈は代表速度であり，数値的安定条件は 
 

𝜏 >
1
2
	,			𝑈 < 0.42	 (1.6) 

を満たす必要があると実証された[29]．単⼀緩和時間係数𝜏の安定条件は式(1.4)から導かれる．
代表速度𝑈の安定条件は⾮圧縮性を考慮する場合であり，𝑈に関する⾼次の項を省略すること
で N-S ⽅程式を導出できるが，𝑈が⼤きくなると⾼次の項は無視できなくなり圧縮性誤差が
発⽣する．そして，単⼀緩和時間係数𝜏は動粘性係数𝜈の間には 
 𝜏 ∝ 𝜈 (1.7) 

の関係がある．式(1.6)の安定条件と式(1.7)から⾼レイノルズ数流れの計算を⾏う場合におい
て，時間刻み幅∆𝑡を⾮常に細かく取らざるを得なくなり LBM の計算時間を⼤幅に短縮でき
る利点を活かせなくなる[30],[31]． 
また，式(1.2)右辺の衝突則は SRT(Single-Relaxation-Time)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流れを対象とする計算において⾼次の散逸誤差が⼤きくなり計
算が不安定となることがこれまでに判っている[32]． 
現在では上記の⽋点を克服するよう試みた LBM の研究が多数提案されている．その⼀つ

に時間刻み幅を細かくとらなければならない⽋点を克服する⽬的で FDLBM が提案された[33]．
FDLBM とは Boltzmann ⽅程式を従来の差分法を⽤いて解き，負の粘性項という修正項を追
加したことで，⾼レイノルズ数流れの計算において∆𝑡の制約を緩和させた計算⼿法である．
次式に FDLBM の基礎⽅程式を⽰す． 
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 𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝑡

+ 𝑪!"
𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝑥"

+ 𝑪!"𝐴
𝜕N𝑓!

#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)O
𝜕𝑥"

=
1
𝜏
3𝑓!

#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)5 (1.8) 

ここで，式(1.8)の左辺第３項は修正項として加えた負の粘性項であり，𝐴は負の粘性係数に
相当する量(𝐴>0)である．式(1.8)を流体⼒学的変数との関係を導く Chapman-Enskog展開を
⾏うと，次式の関係を得る． 
 𝜏 − 𝐴 ∝ 𝜈 (1.9) 

式(1.7)と⽐較すると，Aを調整することで𝜏の値を操作することが可能となり，⾼レイノル
ズ数の計算において𝜈 → 0とするとき，𝜏 → 0とする必要がなくなり，∆𝑡を⾮常に細かくする
制約を緩和することが可能[30],[33]となり，⾼レイノルズ数流れに対応した LBM である． 
 ⼀⽅，FDLBMも⽋点がある．LBMの場合，規則正しい格⼦上を離散粒⼦が１時間ステッ
プ毎に隣接する格⼦に必ず移動するという計算⽅法であり，境界条件を簡単に与えることが
できる．しかし，FDLBMでは完全移流型ではなく格⼦形状と離散粒⼦の速度ベクトルを分離
して解いているため，LBMのような単純な境界条件は適⽤できない．また，LBMでは複雑形
状に対する境界を表現するためにレベルセット関数[34]や格⼦と格⼦の間の壁⾯を取り扱う
Interpolated Bounce-back 法[35]が開発されており，様々な形状に適応可能である．しかし，
FDLBMの場合は直交格⼦の座標変換を⾏なって形状を表現するため，航空機の脚まわりか
ら発⽣する流体騒⾳の解析など複雑な形状への適応は困難な点がある． 
 また，⾼レイノルズ数流れの計算における不安定性を改善するため，分布関数を速度モー
メントに変換して複数の緩和時間係数を⽤いる多緩和時間(Multiple-Relaxation-Time : 
MRT)衝突則[36]，Galilei不変性を満⾜させたことでMRTよりも安定性を向上させたカスケー
ド衝突則[37],[38]，分布関数を統計的な量であるキュムラント𝐶に変換させ衝突過程を計算する
キュムラントモデル[39]がSRT衝突則の改良モデルとして提案されている．また，式(1.2)の右辺
の衝突項を0とし，粘性項や温度拡散項を含んだChapman-Enskog型平衡分布関数と呼ばれる
関数を⽤いることでN-S⽅程式を満たす⾃由分⼦型格⼦ボルツマン法(Free-Molecular-Type 
Lattice Boltzmann Method : FMT-LBM)[40],[41]が提案され，研究[30],[42]が⾏われている． 

 

1.3 研究⽬的 
従来の計算⼿法より計算コストの低い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から放射され
る⾳を計算し，実験[42]との⽐較を⾏う．得られた流動解析結果がN-S⽅程式を回復できている
か確認し，計算コストについて⽰す．また，⾮定常な⾳響伝播の模擬と騒⾳予測性能につい
て議論する． 
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第２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
準⻑さ，𝜌(は基準密度，	𝐶%((= 1/√3)は LBM による基準⾳速である． 

 
𝑡∗ =

𝐶"#
𝐿0
𝑡, 𝑥$∗ =

𝑥$
𝐿 , 𝐶%$∗ =

𝐶%$
𝐶"#

,					𝑓%∗ =
𝑓%
𝜌#
,					𝑓%

&'∗ =
𝑓%
&'

𝜌#
 

 

 𝜌∗ =
𝜌
𝜌#
, 𝑢$∗ =

𝑢$
𝐶"#

, 𝑝∗ =
𝑝

𝜌#𝐶"#(
 (2.1) 

ここで，𝑡, 𝑥"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, 𝑓(()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 
FDLBM 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，３次元で速度ベクトルを 27 ⽅向に離散化した⾮熱流体モデルである D3Q27model を
⽤いた．D3Q27model 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．３次元の離散化モデルもいくつか提案されているが，円柱管内の乱流解析にお
いて D3Q27model 以外では平均流速分布に⽅向依存性が⾒られ，⾮物理的な結果[43]が報告さ
れているため，本研究では D3Q27model を⽤いた． 

 
表２.１D3Q27model の離散粒⼦速度 

 
ここで，表 2.1 の𝑖=0~26 は図 2.1 で⽰されるように速度０の粒⼦，⾯⽅向に進む粒⼦，辺⽅向
に進む粒⼦，頂点⽅向に進む粒⼦をそれぞれ表している． 
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図２.１D3Q27model 

  

2.3 基礎⽅程式 
FDLBMは，分子気体力学における Boltzmann方程式の速度空間を有限個の離散粒子速度に
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．この⽅程式は，速度空間を離散化したため速度ベク
トルの数だけの⽅程式を解くことになる． 
 𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)

𝜕𝑡
+ 𝑪!"

𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝑥"

+ 𝑪!"
𝐴
𝜏
𝜕N𝑓!

#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)O
𝜕𝑥"

=
1
𝜏
3𝑓!

#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)5 (2.2) 

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!
#$ = 𝜔!𝜌 81 +

𝑪!" ∙ 𝒖
𝐶%&

+
(𝑪!" ∙ 𝒖)&

2𝐶%'
−
𝒖 ∙ 𝒖
2𝐶%&

= (2.3) 

ここで，	𝒖は流れ場の流速，𝐶%は LBM に対する⾳速であり𝐶% = 1/√3である．𝜔!は各離散粒
⼦の局所平衡分布関数に対する重み係数であり，D3Q27model では次の値を⽤いる． 
 

𝜔! =

⎩
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎧

			

8
27																																															(𝑖 = 0)

	
2
27																																										(𝑖 = 1~6)
1
54																																							

(𝑖 = 7~18)

1
216																																				(𝑖 = 19~26)

 

 

 

(2.4) 

また，流体⼒学変数である密度，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． 

 
𝜌 =#𝑓!

"

!#$

 (2.5) 
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𝜌𝒖 =#𝑓!𝑪!%

"

!#$

 (2.6) 

次に衝突則について記述する．基礎⽅程式の右辺は衝突則Ω!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 SRT(Single-Relaxation-Time)衝突則とよば
れるモデルである．SRT衝突則は速度分布関数𝑓!と局所平衡分布関数𝑓!

#$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． 

 
Ω! =

1
𝜏
3𝑓!

#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)5 (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
かり，𝜏が⼩さければ平衡状態に早く到達する．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[36]が提案された．次式に
MRT衝突則を⽰す． 

 
Ω! = M,-SM3𝑓!

#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)5 (2.8) 

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𝑪!"
で構成されており，粒⼦の速度分布関数𝑓!に⾏列M をかけてモーメント𝑚a ! = 𝑓!𝐶!./𝐶!01 𝐶!2

3に変
換する．つまり，⾏列 M に分布関数𝑓!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𝑓!𝐶!./𝐶!01 𝐶!2

3はローモーメントと呼ばれており，添字𝑚, 𝑛, 𝑝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,-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 = (𝑠(, 𝑠-, … , 𝑠4,-)5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[43]． 
例として，3 次元で速度ベクトルを 27 ⽅向に離散化した D3Q27model は, 分布関数𝑓!に⾏
列 M をかけることで物理量𝑚a ! = 𝑓!𝐶!./𝐶!01 𝐶!2

3に変換し，𝑚a ! = (𝑚a(, 𝑚a-, … , 𝑚a&6)5となる．K. 
Suga ら [43], F.Dubois ら[44]に倣い，物理量𝑚a !を以下のように⽰す．⾏列 M の詳細な導出はグ
ラム-シュミットの正規直⾏化を施して導出される[43],[45]． 
 
[密度] 			𝑚a( = 𝜌 =f𝑓!

&6

!7(

 

 
(2.9) 
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[各⽅向の運動量] 

⎩
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎧𝑚a- = 𝑗. =f𝐶!.𝑓!

&6

!7(

𝑚a& = 𝑗0 =f𝐶!0𝑓!

&6

!7(

𝑚a8 = 𝑗2 =f𝐶!2𝑓!

&6

!7

 

 
 
 

(2.10) 

 
[エネルギー] 			𝑚a' = 𝑒 =f(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )𝑓!

&6

!7(

 

 
(2.11) 

 
 
[2 階の応⼒テンソルの
対⾓成分] 

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧𝑚a9 = 𝑋𝑋 =f(2𝐶!.& − 𝐶!0& − 𝐶!2& )𝑓!

&6

!7(

𝑚a6 = 𝑊𝑊 =fj𝐶!0& − 𝐶!2& k𝑓! 										
&6

!7(

 

 
 

(2.12) 

 
 
 
[2 階の応⼒テンソルの
⾮対⾓成分] 

⎩
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎧𝑚a: = 𝑋𝑌 =f(𝐶!.𝐶!0)𝑓!

&6

!7(

𝑚a; = 𝑌𝑍 =f(𝐶!0𝐶!2)𝑓!

&6

!7(

𝑚a< = 𝑍𝑋 =f(𝐶!2𝐶!.)𝑓!

&6

!7(

 

 
 
 

(2.13) 

 
 
 
[各⽅向の熱流束] 

⎩
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎧𝑚a-( = 𝜑. = 3f(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )𝐶!.𝑓!

&6

!7(

𝑚a-- = 𝜑0 = 3f(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )𝐶!0𝑓!

&6

!7(

𝑚a-& = 𝜑2 = 3f(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )𝐶!2𝑓!

&6

!7(

 

 
 
 

(2.14) 

 
 
[各⽅向のエネルギーの
２乗の流速] 

⎩
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎧𝑚a-8 = 𝜓. =

9
2f

(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )&𝐶!.𝑓!

&6

!7(

𝑚a-' = 𝜓0 =
9
2
f(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )&𝐶!0𝑓!

&6

!7(

𝑚a-9 = 𝜓2 =
9
2
f(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )&𝐶!2𝑓!

&6

!7(

 

 
 
 

(2.15) 
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[エネルギーの２乗] 			𝑚a-6 = 𝜀 =

3
2
f(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )&𝑓!

&6

!7(

 

 
(2.16) 

 
[エネルギーの３乗] 			𝑚a-: = 𝑒8 =

9
2
f(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )8𝑓!

&6

!7(

 

 
(2.17) 

 
[2階の応⼒テンソルの
対⾓成分とエネルギー
の積] 

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧𝑚a-; = 𝑋𝑋# =f(2𝐶!.& − 𝐶!0& − 𝐶!2& )(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )𝑓!

&6

!7(

𝑚a-< = 𝑊𝑊# =fj𝐶!0& − 𝐶!2& k(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )𝑓!

&6

!7(

										

 

 
 

(2.18) 

 
 
[2 階の応⼒テンソルの
⾮対⾓成分とエネルギ
ーの積] 

⎩
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎧𝑚a&( = 𝑋𝑌# =f(𝐶!.𝐶!0)(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )𝑓!

&6

!7(

𝑚a&- = 𝑌𝑍# =f(𝐶!0𝐶!2)(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )𝑓!

&6

!7(

𝑚a&& = 𝑍𝑋# =f(𝐶!2𝐶!.)(𝐶!.& + 𝐶!0& + 𝐶!2& )𝑓!

&6

!7(

 

 
 
 

(2.19) 

 
 
 
[3階の疑似速度] 

⎩
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎧𝑚a&8 = 𝜏. =f𝐶!.(𝐶!0& − 𝐶!2& )𝑓!

&6

!7(

𝑚a&' = 𝜏0 =f𝐶!0(𝐶!2& − 𝐶!.& )𝑓!

&6

!7(

𝑚a&9 = 𝜏2 =f𝐶!2(𝐶!.& − 𝐶!0& )𝑓!

&6

!7(

 

 
 
 

(2.20) 

 
[3階の⾮対称テンソル] 			𝑚a&6 = 𝑋𝑌𝑍 =f(𝐶!.𝐶!0𝐶!2)𝑓!

&6

!7(

 

 
(2.21) 

また，2 次元で速度空間を 9 ⽅向に離散化したモデルである D2Q9model における⾏列 M は
Luo ら [46]を参考にされたい． 

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[47]．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[37],[48]． 
ガリレイ不変性を満たす衝突則として Cascaded衝突則が提案された[37],[49]．以下に Cascaded
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衝突則を次式に⽰す． 
 

Ω! = M,-N,-SNM3𝑓!
#$(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)5 (2.22) 

ここで，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． 
ローモーメント𝑓!𝐶!./𝐶!01 𝐶!2

3ではなく，セントラルモーメントと呼ばれる𝑓!(𝐶!. − 𝑢.)/(𝐶!0 −
𝑢0)1(𝐶!2 − 𝑢2)3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．次式に Rosis ら[50]に倣い，D3Q27model におけるセントラルモーメント T=NM を
⽰す．ここで，添字𝑚, 𝑛, 𝑝は０を含む整数であり離散粒⼦速度に対する乗数であり，|𝐶!̅.⟩ =
|𝐶!. − 𝑢.⟩，|�̅�!0u = |𝐶!0 − 𝑢0u，|𝐶!̅2⟩ = |𝐶!2 − 𝑢2⟩である．⾏列M，N の詳細については Rosis ら
[50]を参照されたい． 

 

T = NM =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ ⟨𝐶!|

(

⟨�̅�!.|
{𝐶!̅0|
⟨�̅�!2|

{�̅�!.�̅�!0|
⟨�̅�!.𝐶!̅2|
{�̅�!0𝐶!̅2|
{�̅�!.& − �̅�!0& |
{𝐶!̅.& − �̅�!2& |

{�̅�!.& + 𝐶!̅0& + 𝐶!̅2& |
{�̅�!.�̅�!0& + 𝐶!̅.𝐶!̅2& |
{𝐶!̅.& �̅�!0 + �̅�!0�̅�!2& |
{�̅�!.& �̅�!2 + �̅�!0& 𝐶!̅2|
{�̅�!.�̅�!0& − 𝐶!̅.𝐶!̅2& |
{𝐶!̅.& �̅�!0 − �̅�!0�̅�!2& |
{�̅�!.& �̅�!2 − �̅�!0& 𝐶!̅2|
{�̅�!.𝐶!̅0�̅�!2|

{𝐶!̅.	& �̅�!0& + 𝐶!̅.& 𝐶!̅2& + 𝐶!̅0& �̅�!2& |
{𝐶!̅.	& �̅�!0& + 𝐶!̅.& 𝐶!̅2& − 𝐶!̅0& �̅�!2& |

{𝐶!̅.	& 𝐶!̅0& − 𝐶!̅.& �̅�!2& |
{�̅�!.	& �̅�!0𝐶!̅2|
{�̅�!.𝐶!̅0& �̅�!2|
{�̅�!.	𝐶!̅0�̅�!2& |
{�̅�!.𝐶!̅0& �̅�!2& |
{�̅�!.	& �̅�!0𝐶!̅2& |
{�̅�!.	& �̅�!0& 𝐶!̅2|
{�̅�!.& 𝐶!̅0& �̅�!2& | ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(2.23) 

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
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布関数の時間発展を解いている．本研究は Rosis ら[50]の⾏列M, N を⽤いた． 

			
𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝑡 + 𝑪!%

𝜕𝑓!(𝒙, 𝑡)
𝜕𝒙 + 𝑪!%

𝐴
𝜏
𝜕1𝑓!

&'(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)3
𝜕𝒙 = M()N()SNM1𝑓!

&'(𝒙, 𝑡) − 𝑓!(𝒙, 𝑡)3				(2.24) 

 

2.4 座標変換 
 形状が複雑になるにつれて正⽅形などの規則的な格⼦では隙間ができ，実際の物理現象と
コンピューター上の流体計算には誤差が⽣じてしまう．そこで，物理空間内で定義された領
域を格⼦間隔１の計算空間内に写像し，計算を⾏う．  
 3 次元の物理空間(𝑥, 𝑦, 𝑧)を等間隔の直交座標で⽰した計算空間(𝜉, 𝜂, 𝜁)への写像関係式は以
下で表される．  
 

�
𝜉 = 𝜉(𝑥, 𝑦, 𝑧)
𝜂 = 𝜂(𝑥, 𝑦, 𝑧)
𝜁 = 𝜁(𝑥, 𝑦, 𝑧)

 
(2.25) 

式(2.25)の変換は連鎖則より次のようになる． 
 

⎝

⎜⎜
⎜
⎛

𝜕
𝜕𝑥
𝜕
𝜕𝑦
𝜕
𝜕𝑧⎠

⎟⎟
⎟
⎞
=

⎝

⎜⎜
⎜
⎛

𝜕𝜉
𝜕𝑥

𝜕𝜂
𝜕𝑥

𝜕𝜁
𝜕𝑥

𝜕𝜉
𝜕𝑦

𝜕𝜂
𝜕𝑦

𝜕𝜁
𝜕𝑦

𝜕𝜉
𝜕𝑧

𝜕𝜂
𝜕𝑧

𝜕𝜁
𝜕𝑧⎠

⎟⎟
⎟
⎞

⎝

⎜
⎜
⎜
⎛

𝜕
𝜕𝜉
𝜕
𝜕𝜂
𝜕
𝜕𝜁⎠

⎟
⎟
⎟
⎞

 

 

(2.26) 

式(2.26)の(𝑥, 𝑦, 𝑧)と(𝜉, 𝜂, 𝜁)を⼊れ替えると 
 

⎝

⎜
⎜
⎜
⎛

𝜕
𝜕𝜉
𝜕
𝜕𝜂
𝜕
𝜕𝜁⎠

⎟
⎟
⎟
⎞
=

⎝

⎜
⎜
⎜
⎛

𝜕𝑥
𝜕𝜉

𝜕𝑦
𝜕𝜉

𝜕𝑧
𝜕𝜉

𝜕𝑥
𝜕𝜂

𝜕𝑦
𝜕𝜂

𝜕𝑧
𝜕𝜂

𝜕𝑥
𝜕𝜁

𝜕𝑦
𝜕𝜁

𝜕𝑧
𝜕𝜁⎠

⎟
⎟
⎟
⎞

⎝

⎜⎜
⎜
⎛

𝜕
𝜕𝑥
𝜕
𝜕𝑦
𝜕
𝜕𝑧⎠

⎟⎟
⎟
⎞

 

 

(2.27) 

となる．次に，逆⾏列を⽤いて式(2.27)を変形すると 
 

⎝

⎜⎜
⎜
⎛

𝜕
𝜕𝑥
𝜕
𝜕𝑦
𝜕
𝜕𝑧⎠

⎟⎟
⎟
⎞
=
1
𝐽

⎝

⎜
⎜
⎜
⎛

𝜕𝑦
𝜕𝜂
𝜕𝑧
𝜕𝜁
−
𝜕𝑧
𝜕𝜂
𝜕𝑦
𝜕𝜁

𝜕𝑦
𝜕𝜁
𝜕𝑧
𝜕𝜉
−
𝜕𝑧
𝜕𝜁
𝜕𝑦
𝜕𝜉

𝜕𝑦
𝜕𝜉
𝜕𝑧
𝜕𝜂

−
𝜕𝑧
𝜕𝜉
𝜕𝑦
𝜕𝜂

𝜕𝑧
𝜕𝜂
𝜕𝑥
𝜕𝜁
−
𝜕𝑥
𝜕𝜂
𝜕𝑧
𝜕𝜁

𝜕𝑥
𝜕𝜉
𝜕𝑧
𝜕𝜁
−
𝜕𝑥
𝜕𝜁
𝜕𝑧
𝜕𝜉

𝜕𝑧
𝜕𝜉
𝜕𝑥
𝜕𝜂

−
𝜕𝑥
𝜕𝜉
𝜕𝑧
𝜕𝜂

𝜕𝑥
𝜕𝜂
𝜕𝑦
𝜕𝜁

−
𝜕𝑦
𝜕𝜂
𝜕𝑥
𝜕𝜁

𝜕𝑦
𝜕𝜉
𝜕𝑥
𝜕𝜁
−
𝜕𝑥
𝜕𝜉
𝜕𝑦
𝜕𝜁

𝜕𝑥
𝜕𝜉
𝜕𝑦
𝜕𝜂

−
𝜕𝑦
𝜕𝜉
𝜕𝑥
𝜕𝜂⎠

⎟
⎟
⎟
⎞

⎝

⎜
⎜
⎜
⎛

𝜕
𝜕𝜉
𝜕
𝜕𝜂
𝜕
𝜕𝜁⎠

⎟
⎟
⎟
⎞

 

 

(2.28) 

となる．ここで，𝐽はヤコビ⾏列であり， 
 

𝐽 =
𝜕𝑥
𝜕𝜉 �

𝜕𝑦
𝜕𝜂
𝜕𝑧
𝜕𝜁
−
𝜕𝑧
𝜕𝜂
𝜕𝑦
𝜕𝜁�

+
𝜕𝑦
𝜕𝜉 �

𝜕𝑧
𝜕𝜂
𝜕𝑥
𝜕𝜁
−
𝜕𝑥
𝜕𝜂
𝜕𝑧
𝜕𝜁�

+
𝜕𝑧
𝜕𝜉 �

𝜕𝑥
𝜕𝜂
𝜕𝑦
𝜕𝜁

−
𝜕𝑦
𝜕𝜂
𝜕𝑥
𝜕𝜁�

 (2.29) 

である．式(2.26)と式(2.28)を⽐較することで，以下に⽰す物理空間から計算空間に変換するた
めの関係式が得られる． 
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⎩
⎪⎪
⎨

⎪⎪
⎧
𝜕𝜉
𝜕𝑥

=
1
𝐽 �
𝜕𝑦
𝜕𝜂
𝜕𝑧
𝜕𝜁
−
𝜕𝑧
𝜕𝜂
𝜕𝑦
𝜕𝜁�

,			
𝜕𝜉
𝜕𝑦

=
1
𝐽 �
𝜕𝑧
𝜕𝜂
𝜕𝑥
𝜕𝜁
−
𝜕𝑥
𝜕𝜂
𝜕𝑧
𝜕𝜁�

,			
𝜕𝜉
𝜕𝑧

=
1
𝐽 �
𝜕𝑥
𝜕𝜂
𝜕𝑦
𝜕𝜁

−
𝜕𝑦
𝜕𝜂
𝜕𝑥
𝜕𝜁�

	

𝜕𝜂
𝜕𝑥

=
1
𝐽 �
𝜕𝑧
𝜕𝜉
𝜕𝑦
𝜕𝜁

−
𝜕𝑦
𝜕𝜉
𝜕𝑧
𝜕𝜁�

,			
𝜕𝜂
𝜕𝑦

=
1
𝐽 �
𝜕𝑥
𝜕𝜉
𝜕𝑧
𝜕𝜁
−
𝜕𝑥
𝜕𝜁
𝜕𝑧
𝜕𝜉�

,			
𝜕𝜂
𝜕𝑧

=
1
𝐽 �
𝜕𝑦
𝜕𝜉
𝜕𝑥
𝜕𝜁
−
𝜕𝑥
𝜕𝜉
𝜕𝑦
𝜕𝜁�

𝜕𝜁
𝜕𝑥

=
1
𝐽 �
𝜕𝑦
𝜕𝜉
𝜕𝑧
𝜕𝜂

−
𝜕𝑧
𝜕𝜉
𝜕𝑦
𝜕𝜂�

,			
𝜕𝜁
𝜕𝑦

=
1
𝐽 �
𝜕𝑧
𝜕𝜉
𝜕𝑥
𝜕𝜂

−
𝜕𝑥
𝜕𝜉
𝜕𝑧
𝜕𝜂�

,			
𝜕𝜁
𝜕𝑧

=
1
𝐽 �
𝜕𝑥
𝜕𝜉
𝜕𝑦
𝜕𝜂

−
𝜕𝑦
𝜕𝜉
𝜕𝑥
𝜕𝜂�

 

 
 
(2.30) 

 

2.5 計算⼿順 
 FDLBM 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，境界上の値を蔦原ら[51]が開発した局所平衡分布関数の値に⾮平衡成分を加える
境界条件を設定する．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(2.24)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という流れである． 

 
図 2.2 計算⼿順 

 LBM は並列計算に適しているため，画像処理装置(Graphics Processing Unit : GPU)を⽤いた
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計算の⾼速化が⾏われており，本研究においても計算の⾼速化を⽬的として，図 2.2 の緑で囲
まれた計算区間は OpenACC[52],[53],[54],[55]による並列化を⾏なっている． 
 

2.6 計算機性能 
 本研究は，コンピュータ⾔語 Fortran90 と NVIDIA High Performance Computiong Software 
Development kit内の旧 PGIコンパイラを ⽤いて⾏なった．また，本研究の計算は以下に⽰す
2つの計算機を⽤いた． 

表 2.2 計算機の仕様① 

 

 
表 2.3 計算機の仕様② 
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第３章 
円柱まわりの放射⾳予測 
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(40mm)，高さ 12.5𝐷の円柱から
放射される流体音の予測を行う．図 3.1に計算対象の模式図を示す．計算は(a), (b)の２ケース
を行った．流体音の予測計算を行う前に，Cascaded型衝突則を用いた FDLBM (以下 C-FDLBM) 
により得られた流動解析結果がどの程度 N-S方程式を回復しているか検証する計算ケース(a)
を，流速𝑈 = 21.2𝑚/𝑠，レイノルズ数 Re=1.4× 109の主流条件として，得られた円柱の表面圧

力係数を Cantwellらの実験値[56]と比較する．計算ケース(b)は，流速𝑈 = 37.5𝑚/𝑠，レイノルズ
数 Re=1.0× 109の主流条件による流れ場の中に置かれた円柱から放射された音波を実験値[57]

と比較する．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．図 3.2は計算格子の

全体図であり，中央に円柱が存在する．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/>. , 	𝑗/>. , 	𝑘/>.) = (231, 300,71)で，総格子

点数は約 500 万点である．時間刻み幅Δ𝑡は 0.001，最小格子幅Δ𝑥は 0.005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 3.1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． 

 
図 3.1  計算対象の模式図 
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図 3.2  計算格⼦の全体図 

 

3.2 円柱表⾯圧⼒係数の⽐較 
 計算ケース(a)流速𝑈 = 21.2𝑚/𝑠，レイノルズ数 Re=1.4× 109の主流条件で C-FDLBM を

用いて計算した円柱の表面圧力係数を実験値[56]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おり，図 3.1 の Z 軸方向に空間平均し，円柱から放射され

るカルマン渦の周期で時間平均している．𝑝は円柱表面の圧力，𝑝(は大気圧，𝜌(は標準状態の

密度，𝑈は一様流速である． 
 𝐶3 =

𝑝 − 𝑝(
1
2𝜌(𝑈

&
 (3.1) 

SRT-FDLBM は D2Q21model の離散速度モデルと SRT 衝突則を用いて同じ主流条件で計算し

た値[58]であり，Cascaded衝突則を用いたことで予測精度が向上している． 

 
図 3.3  円柱表面の圧力係数𝑐3の比較  
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 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，

円柱背後の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．図 3.4 に円柱近傍の渦

度の時間経過を表したもので示す．渦度の時間経過より徐々に流れが成長しカルマン渦が生

まれていることがわかる．円柱表面圧力係数を計算している(d)において，円柱真裏に再付着

している渦が存在しており，この渦により円柱真裏において実験値よりも圧力係数が増加し

ていると考える．しかし，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． 

 
(a) T=9 

 
(b) T=18 

 

(c) T=770 
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(d) T=960 

図 3.4円柱スパン中央における渦度の大きさの時間変化 
 

3.3 C-FDLBM を⽤いた放射⾳予測 
円柱から 25D 離れた測定点における音圧の予測は，C-FDLBM により円柱の表面圧力変動

𝑝�を求め，以下に示す Lighthill-Curleの式[12]を用いて行う． 

																																																																				𝑝> =
1
4𝜋𝑎

𝑥!
𝑟&

𝜕
𝜕𝑡
�𝑛!𝑝�(𝑦, 𝑡 − 𝑟 𝑎⁄ )𝑑𝑆																																								 (3.2) 

ここで，𝑝>は遠方場における音圧，𝑝�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．図 3.5は式(3.2)で用いる測定開始からの圧

力変動𝑝�の時間経過を示している． 

 
図 3.5 円柱表面圧力変動 
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図 3.6 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(3.2)
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[57]と比較した結果で

ある． 
 

 
図 3.6  C-FDLBMにより予測した音圧レベルと実験値の比較 

 
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，MRT衝突則と同様[36]に

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している MRT 衝突則を用いた計算で
は，DNSと良好な一致[43]をみせており，同様に Cascaded衝突則の緩和時間行列の値を問題設

定に合わせる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[59]を用いているが高周波成分はC-FDLBM
では解けていない．図 3.7に時間経過する三次元の渦度分布を示す．２次元性の高い分布とな

っており，大きな渦は解けてはいるものの渦が混合しているような三次元性の高い結果を得

ることが出来ていない．そこで，格子幅以下の渦を解くために LBM にも LES を施したモデ
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ル[22],[60]が研究されており，本研究でも LESを C-FDLBMに施すことで，高周波領域を含めた

広帯域の予測が可能になると考える． 
 

 
(a) T=20                                (b) T=240 

 

 
(c) T=280     (d) T=960 

図 3.7 渦度分布の時間変化 
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3.4 LES-C-FDLBM を⽤いた放射⾳予測 
乱流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 化したモデル[60]が提案されている．前節の計算結果からカルマン渦

の 2次，３次やそれ以降の高周波数が解けていないため， C-FDLBMに LESを施すことで高
周波成分の予測精度が向上すると期待できる． 
本節では計算ケース(b)の主流条件で C-FDLBMを LES化した LES-C-FDLBMを用いて計算
した円柱の放射音を実験値，C-FDLBMの予測値と比較する．まず，通常の N-S方程式にフィ

ルター操作[61]を施した LES と同様に，FDLBM においてもフィルターを施した以下の基礎方

程式を解き，分布関数の時間発展を求める． 
 𝜕𝑓	+(𝒙, 𝑡):::::::::::

𝜕𝑡 + 𝑪!%
𝜕𝑓+(𝒙, 𝑡)::::::::::

𝜕𝒙 + 𝑪!%
𝐴

𝜏,-,./

𝜕;𝑓+
&'(𝒙, 𝑡) − 𝑓+(𝒙, 𝑡):::::::::::::::::::::::<

𝜕𝒙 										

= M()N()SNM;𝑓+
&'(𝒙, 𝑡) − 𝑓+(𝒙, 𝑡):::::::::::::::::::::::< 

 

(3.3) 

ここで，𝜏,-,./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(3.4)~(3.7)にその関係を示す．LES-LBMの粘性𝜈,-,./は，分子粘性𝜈と

渦粘性𝜈010の和で構成されており[62]， 

 𝜈,-,./ = 𝜈 + 𝜈010 (3.4) 
で表される．その中でも渦粘性𝜈010は，  

 𝜈010 = 𝐶∆:2|𝑆̅| (3.5) 
で表される．ここで，𝐶はモデル係数，∆:は格子幅相当のフィルター幅であり，歪み速度テンソル

�̅�!3，歪み速度テンソルの大きさ|𝑆̅|は， 

 
	�̅�!3 =

1
2E
𝜕𝑢3
𝜕𝑥!

+
𝜕𝑢!
𝜕𝑥3

H , |𝑆̅| = I2𝑆!̅3𝑆!̅3 (3.6) 

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[63]を用いており，

Smagorinsky定数を𝐶として，物体まわりの流れは𝐶=0.1[64]より値を与えている．以上の式(3.4)~式

(3.6)により求めた𝜈,-,./を用いて，𝜏,-,./は以下により導出する． 

 
𝜈,-,./ =

𝑐2∆𝑡
3 (𝜏,-,./ −

1
2) 

(3.7) 

また，式(3.3)の𝑓	+Jはフィルターを施した分布関数である．フィルターの掛け方として，本研究

では Gaitondeら[65]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．以下に

フィルターの掛け方を示す．図 3.8 は 4 次精度フィルターを施した場合の各格子点における

フィルターのイメージである． 
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図 3.8 格子点の位置におけるフィルターの種類(4th-filter) 
 
壁面の格子点を i=1として壁から順に i=1, 2, 3, …, N-2, N-1, Nと定義する．図 3.8における壁

面(i=1)と反対側の壁面(i=N)についてはフィルターを考えないため Not filterとする．i=3, 4, …, 
N-3, N-2の緑で示す格子点については式(3.4)を用いてフィルターを施す． 
 

𝑎@𝜙�!,- + 𝜙�! + 𝑎@𝜙�!A- = f
𝑎1
2
(𝜙!A1 + 𝜙!,1)

B

17(

 

 
(3.8) 

ここで，𝑎@は 0< |𝑎@ | <0.5の値を任意に設定でき，本研究では 0.4とした．𝜙!の添字𝑖は格子

番号である．𝜙�!はフィルター後の分布関数であり，𝜙!はフィルター前の分布関数である．𝑎1
に入る値は用いるフィルターの精度により異なるが，4次精度フィルターでは，以下の表

3.1の値[65]を用いている．4次よりも高次精度なフィルターに関してはステンシルを広げて

𝑎8以降にも値が入る． 
 

表 3.1 ４次精度フィルターに用いた係数 

 
 
壁面に対して一つ隣の格子点(オレンジの格子点)は，上記のフィルターではなく，以下に示す

Near-boundary filterを施す． 
 

𝑎@𝜙�!,- + 𝜙�! + 𝑎@𝜙�!A- = f𝑎1,!𝜙1

--

17-

,											𝑖 ∈ [2, … ,5]					 

𝑎@𝜙�!,- + 𝜙�! + 𝑎@𝜙�!A- = f𝑎B,1,!𝜙B,1

-(

17(

,														𝑖 ∈ [𝑁 − 4,… ,𝑁 − 1] 

 

 

(3.9) 

ここで，Nは i=1の壁面の反対側の壁面の格子点をさす．また，𝑎1,!の値は通常のフィルター

で用いた値ではなく，以下に示す表の値を用いる．𝑎B,1,! = 𝑎1A-,B,!A-の関係があり，対称に
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フィルターをかけていると考えれば良い． 
 

表 3.2 Near-boundary filterに用いる係数 

 

 
通常のフィルターと同様に，高次精度になるにつれて Near-boundary のステンシルも増える．

6次精度以降のフィルターについては Gaitondeら[65]を参考にされたい． 
 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，実験値と比較した図を以下に示す． 
 

 
図 3.9 LES-C-FDLBMを用いた予測値と C-FDLBM，実験値の比較 

 
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．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
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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．一方，LES-C-FDLBMと C-FDLBMを比較して，C-FDLBMの方が高周波成分の SPL 値

が実験値に近い要因として，数値振動による誤差のためであると考えられる．C-FDLBMにフ

ィルターを施したことで非物理的な数値振動が抑えられたため SPL 値に差異が生じたと考え

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．また，図 3.10に変動圧力の計測開始から

終了までの LES-C-FDLBM と C-FDLBM の円柱表面圧力を比較した結果を示す．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．特に，T=200~250の波が重ね合わさっている所をみると明らかであり，図 3.11
に T=200~250 の分布を拡大したものを示す．円柱表面圧力変動の値は，式(3.2)の Lighthill-
Curleの式[12]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 3.9の高周波

へピークが立ったと考える． 
 

 
図 3.10  LES-C-FDLBMと C-FDLBMの円柱表面圧力変動 
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図 3.11  T=200~250における LES-C-FDLBMと C-FDLBMの円柱表面圧力変動 

 
また，LESで計算された渦度分布を図 3.12に示す．図 3.9では高周波成分に微小であるがピ

ークが立っているものの，渦度分布には図 3.7 同様に三次元性のある渦は確認できず二次元

性の高い結果となった．そのため，格子解像度の不足が考えられ，通常の CFD よりも LBM
ではより格子を細密にする必要があると考える． 

   
(a) T=90     (b) T=96 

図 3.12 LES-C-FDLBMにより計算した渦度分布 
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3.5 計算時間 
 本研究は第２章６節で述べた 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，航空機の開

発に資するツールとして期待できる．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． 
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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ピーク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は貢献できる．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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