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第 1章 緒論 

 本論文はジェット騒音の予測に向けた流体計算コードの開発を目的とした研究である．

本章では本研究の背景や目的等について概説する． 

1.1 研究背景 

 はじめに，本研究を開始するに至った背景について示す． 

1.1.1 航空機騒音への規制 

 2020 年以来，世界経済は COVID-19 によって大きな損害を被り，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，航空旅客輸送需要と航空機材

需要は大幅に減少し，エアラインもメーカーも苦しい対応を余儀なくされた．2021 年には

ワクチンが実用化され，世界中の人々が接種するようになり，2022 年には治療薬の普及も

視野に入ることで航空旅客需要は COVID-19 以前の水準に徐々に回復しつつある(1)．また，

国際航空運送協会（International Air Transport Association : IATA）は 2024年に 2019年と同程

度の航空旅客需要になると予測している(2)． 

近年の航空需要は COVID-19 等による一時的な減少はあるものの，数年のうちに長期的

な成長予測の曲線に収束するように回復しており，これからの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(1)．このような航空需要の増加

に対して，国際民間航空機関（International Civil Aviation Organization : ICAO）は航空機が発

生させる騒音に規制を設けている(3)．図 1.1 は ICAO が定めた騒音規制値の変遷(4)を表し

ている．図 1.1 からわかるように航空機の騒音規制値は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． 

 

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(4) 
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1.1.2 航空機の騒音源とジェット騒音 

航空機騒音は機体騒音とエンジン騒音に大別され，機体騒音はフラップ，スラット等の高

揚力装置や脚部から発生する風切り音を主な騒音源としている．一方でエンジン騒音はジ

ェットエンジンが騒音源となる騒音であり，主に離陸時に支配的な騒音である．エンジン騒

音は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タービン騒音などのターボ機

械騒音と，排気ジェットから発生するジェット騒音の 2 つに分類される．図 1.2 は着陸時

と離陸時の亜音速ジェット機における各騒音源の割合を示しており，ジェット騒音は離陸

時において特に大きな割合を占める騒音であるため，より一層の低騒音化が求められてい

る． 

 

図 1.2 亜音速ジェット機における各騒音源成分の定量的な割合(4) 

 

亜音速ジェットによるジェット騒音は乱流混合による騒音であり，騒音源となる乱流は

高速の排気ジェットと周辺の静止流体との速度差で強いせん断が生じ，発生する(5)．ノズル

から噴き出した直後のジェットの中心部にはポテンシャルコアと呼ばれる乱れの少ない領

域が存在し，この領域はノズル出口からノズル内径 D の約 4 倍（4D）で消滅する．この間

の領域は混合領域と呼ばれ，小さな渦が発生することにより高周波騒音が発生する．ノズル

から 8𝐷 程度離れた下流の領域は自己相似な速度分布をもつ乱流領域が存在し，大きな渦

が発生することにより低周波騒音が発生する．混合領域から十分に発達した乱流領域に至

るまでの 4𝐷 から 8𝐷 程度の間は遷移領域と呼ばれ，ジェット騒音の大半は混合領域と遷

移領域の間で発生する．ジェット騒音はジェット速度 𝑉𝑗 に対して以下の式で表される周波
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数 𝑓𝑝 にピークを持ち，指向性に関してはジェット軸に対して方位角 30deg 付近でピーク

を持つことが知られている(5)．  

𝑓𝑝 =
0.2𝑉𝑗

𝐷
(1.1) 

ジェット騒音は排気ジェットの流速の 6 ~ 8 乗に比例する非常に大きな音響エネルギー

であることが 1950年代に Lighthill の理論的考察によって明らかにされた(6)．そのため，ジ

ェット騒音の低減対策としてジェット速度を下げる取り組みがなされており，ジェットエ

ンジンの高バイパス比化が行われてきた．近年では更なる騒音規制の強化に対応するため，

ノズル形状の変更による騒音低減対策がなされており，Boeing 787や Boeing 747-8，Embraer 

E-Jet にはシェブロンノズル(7) - (9)と呼ばれるノズルが採用されている．このノズルは図 1.3 

のようにノズル出口を鋸のような三角形状の切れ込みを入れることで縦渦を励起させ，周

囲空気の混合を促進させる．この混合によってジェットの下流ではせん断が弱まり，低周波

数のピーク騒音を低減させることでジェット騒音低減をもたらしている(5), (8)． 

 

図 1.3 シェブロンノズル(10) 

 

1.1.3 数値流体力学による流体騒音の予測 

 ジェット騒音をはじめとした流体騒音は非定常な流体運動によって生じた渦が微小な圧

力変動を引き起こすことで生じる．流体騒音に関する研究は微小な圧力変動に注目するた

め，無響室や無響風洞を用いた実験(7), (11), (12)や，任意空間の流れの諸量を把握することので

きる数値流体力学（Computational Fluid Dynamics : CFD）によって進められている(13) – (15)．

特に数値計算による流体騒音の研究は空力音響学（Computational Aeroacoustics : CAA)と呼

ばれる(16)．また，Boeing 787 や Boeing 777 は無響風洞や CFD を用いて機体が開発された

と言われている(12), (17)． 

CFD による流体騒音の予測において，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）
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は，流体騒音を精度良く予測することができる．一方で，DNS では非定常かつ細かな渦を

解像する必要があるため，格子幅や時間刻み幅を非常に細かくする必要があり，莫大な計算

コストになってしまう．そこで，CAA では音の発生と伝播を分離して解く分離解法が広く

用いられている．分離解法は，流れ場計算をレイノルズ平均 N-S 方程式（Reynolds Averaged 

Navier – Stokes Equation : RANS）を用いて行い，流れ場の乱流エネルギーから流体騒音の音

源の生成を行う．そして，音の伝播を線形オイラー方程式（Linearized Euler Equation : LEE）

等を用いて解くことで流体騒音の予測を行う(18), (19)．分離解法は DNS と比較して演算量と

使用メモリの大幅な削減に成功しているものの，流れ場計算と音の生成・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に検討が必要である．また，LEE の音の伝播

計算では時間刻み幅の制約が厳しく，計算時間が長大になってしまう(20)．そのため，航空機

開発に資する流体騒音の予測ツールとするには更なる計算時間の短縮が求められる． 

 本研究では格子ボルツマン法（Lattice Boltzmann Method : LBM）に着目し，従来手法と比

較して短時間で流体騒音の予測を可能とする流体計算コードの開発を行う．次節では LBM 

の特徴について述べる． 

 

1.2 格子ボルツマン法 

 LBM は，1988 年に McNamara と Zanetti によって提案され(21)，単一緩和時間モデルの

登場(22)により CFD 分野の 1つとして急速に普及し，混相流や複雑流路内の流れなど様々な

場面で用いられるようになった計算手法である(23)．LBM は流体を有限個の速度をもつ多数

の仮想粒子集団で近似し，各粒子集団の並進・衝突を速度分布関数を用いて逐次計算し，速

度分布関数から密度や速度などの巨視的流れ場を求める．LBM は以下の式で表される速度

分布関数の時間発展方程式を解く． 

𝜕𝑓𝑚(𝒙, 𝑡)

𝜕𝑡
 + 𝑐𝑖𝑚

𝜕𝑓𝑚(𝒙, 𝑡)

𝜕𝑥𝑖
= Ω[𝑓𝑚(𝒙, 𝑡)] (1.2) 

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．𝑓𝑚 は離散粒子の速

度分布関数，𝒙, 𝑡 はそれぞれ空間と時間，𝑐𝑖𝑚 は離散粒子速度，Ω は各離散粒子に対応し

た衝突項である．また，式（1.2）は分子気体力学の支配方程式である Boltzmann 方程式の速

度空間を有限個に離散近似することで得られる． 

 LBMの利点は，N-S 方程式のように質量保存式・運動量保存式・エネルギー保存式をそ

れぞれ連立して解く必要がなく，粒子の速度分布関数のみの計算で各物理量が求まるため

計算アルゴリズムがシンプルであり，並列計算に適している(24)点が挙げられる．また，これ

までの研究で音響計算と非常に相性が良く(20), (25), (26)，LEE 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(20)．欠点は，速度空間を離散化した数だけ速度分布関数を用意

する必要があり，通常の流体計算コードと比べ，使用メモリ量が増加してしまう点である． 
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 LBM は衝突項のモデル化によって様々な種類がある．例えば，最も多く用いられている

BGK（Bhatnagar-Gross-Krook）モデル(27) は以下の式に示すように格子ボルツマン方程式

の衝突項を平衡状態への緩和過程として置き換えたモデルである．  

𝜕𝑓𝑚(𝒙, 𝑡)

𝜕𝑡
 + 𝑐𝑖𝑚

𝜕𝑓𝑚(𝒙, 𝑡)

𝜕𝑥𝑖
= −

1

𝜏
(𝑓𝑚(𝒙, 𝑡) − 𝑓𝑚

𝑒𝑞(𝒙, 𝑡)) (1.3) 

ここで，𝜏 は単一緩和時間係数，𝑓𝑚
𝑒𝑞

 は各離散粒子の局所平衡分布関数である．例えば，2

次元で速度の離散化を 9方向に近似した 2次元 9 速度モデル（ D2Q9 モデル）に対する局

所平衡分布関数 𝑓𝑚
𝑒𝑞

 は Maxwell–Boltzmann 分布を Taylor 展開して得た次式で評価する(28)． 

𝑓𝑚
𝑒𝑞
= 𝐸𝑚𝜌 [1 +

3𝒄𝒎 ∙ 𝒖

𝑐2
+
9(𝒄𝒎 ∙ 𝒖)

2

2𝑐4
−
3𝒖 ∙ 𝒖

2𝑐2
] (1.4) 

𝐸𝑚 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 は代表離散

速度である．BGK モデルから Chapman–Enskog 展開(22)により N-S 方程式を導出すると(27), 

(28)，単一緩和時間係数 𝜏 は動粘性係数 𝜈 に相当し，次式となる．とレイノルズ数は以下の

関係になる． 

𝜈 =
𝑐2∆𝑡

3
 (𝜏 −

1

2
) (1.5) 

また，レイノルズ数は 

𝑅𝑒 =
3𝐿𝑈

𝑐2∆𝑡 (𝜏 −
1
2)

(1.6) 

となる．ここで，∆𝑡 は時間刻み幅，𝐿 は代表長さ，𝑈 は代表速度であり，数値的安定条件

は 

𝜏 >
1

2
, 𝑈 < 0.42 (1.7) 

を満たす必要があると実証された(28)．したがって，BGK モデルを用いた高レイノルズ数流

れの計算は，時間刻み幅を非常に小さくする必要があり，LBM の計算時間を大幅に短縮で

きる点を活かせなくなる．そのため，高レイノルズ数流れの計算安定性を向上させた多緩和

時間モデル（Multiple-Relaxation-Time : MRT モデル）(30)や Galilei 不変性を満足することで 

𝑅𝑒 = 1.4 × 106  における乱流計算において乱流エネルギーと波数とがコルモゴロフのマイ

ナス 3分の 5乗則に従うことを示した Cascadeモデル(31)等の研究が行われている． 

本研究では高レイノルズ数流れの計算を行うために曽根により提案(32)され，片岡や花田

らによって開発された (33), (34)自由分子型格子ボルツマン法（Free-Molecular-Type Lattice 

Boltzmann Method : FMT-LBM）に着目した．FMT-LBMは式（1.2）の右辺にある衝突項を 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 方程式を満たすモデルである．また，粘性係数 𝜇 ，体積粘性係数 𝜇𝛽 ，お

よび熱伝導率 𝜆 の 3つの流体力学的パラメータを自由に決定できる定義を有しており，高

レイノルズ数流れにおいても時間刻み幅が衝突項のモデル化によって制限されることがな
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い．BGK モデルでは計算が困難であった超音速流れにおいて，理論値および実験値と良く

一致したとの報告もされている(35)． 

 

1.3 研究目的 

 FMT-LBM を用いて自由噴流によって生じる流体騒音を予測することが可能になれば，

従来手法よりも短期間でジェット騒音低減に向けたノズル形状の提案を行うことができる．

そこで本研究ではジェット騒音の予測に向けた FMT-LBM による流体計算コードの開発を

目的とする． 
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第 2章 数値計算法 

 本章では数値計算法と題して無次元数の定義や速度空間の離散化， FMT-LBM の基礎方

程式などについて示す． 

 

2.1 無次元数の定義 

 本研究では無次元方程式を用いて数値計算を行うため，片岡や花田ら(33),(36)の文献を参考

にして以下のように無次元数を定義する．𝐿0 は基準長さ，𝜌0 は基準密度，𝑇0 は基準温度，

𝛾 は比熱比，𝑐𝑠0 は基準音速（ = √𝛾𝑅0𝑇0 ）であり，𝑅0 は気体定数である．また，エネルギ

ー保存式を考慮しない 2 次元圧縮性 N-S 方程式に対応する 2 次元 9 速度モデル（D2Q9 モ

デル）とエネルギー保存式を考慮する 3 次元圧縮性 N-S 方程式に対応する 3 次元 37 速度

モデル（D3Q37 モデル）とで圧力の無次元化の定義が異なる． 

𝑡∗ =
𝑐𝑠0
𝐿0
 𝑡, 𝑥∗ =

𝑥𝑖
𝐿0
, 𝑐𝑖𝑚

∗ =
𝑐𝑖𝑚
𝑐𝑠0

, 𝜂𝑚
∗ =

𝜂𝑚
𝑐𝑠0

, 𝑓𝑚
𝑐∗ =

𝑓𝑚
𝑐

𝜌0
,  

 𝜌∗ =
𝜌

𝜌0
, 𝑢𝑖

∗ =
𝑢𝑖
𝑐𝑠0

, 𝑝∗ =
𝑝

𝜌0𝑐𝑠0
2  ( D2Q9 model ), 𝑝∗ =

𝑝

𝜌0𝑅0𝑇0
 ( D3Q37 model ),

𝑇∗ =
𝑇

𝑇0
, 𝑐𝑠

∗ =
𝑐𝑠0
𝑐𝑠0

, 𝑅∗ =
𝑅0
𝑅0
, 𝛾 = 1 ( D2Q9 model ), 𝛾 =

𝑏 + 2

𝑏
( D3Q37 model )(2.1)

 

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．𝑡, 𝑥𝑖 はそれぞれ時

間と空間，𝑐𝑖𝑚 は離散粒子速度，𝜂𝑚 は仮想内部エネルギー(33)，𝑓𝑚
𝑐  は粘性項や温度拡散項

を含んだ Chapman-Enskog 型平衡分布関数である．𝛾 は比熱比であり，𝑏 は自由度である．

本研究では空気を対象としたため，𝛾 = 1.4，𝑏 = 5 とした．これより以降の本文では特に記

述が無い限り無次元数はアスタリスク（*）を省略して示す． 

 

2.2 速度空間の離散化 

 LBM は計算する 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速度分布

関数の離散点が異なる．本節では D2Q9 モデルと D3Q37 モデルの速度空間の離散化につ

いて示す． 

 

2.2.1 2次元 9速度モデル 

 D2Q9 モデルの離散粒子速度を花田(36)の文献同様に表 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． 
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表 2.1 D2Q9 モデルの離散粒子速度 

 

 

図 2.1 D2Q9 モデル 

 

図 2.1 のベクトルは離散粒子の速度ベクトルを表しており，ベクトルの番号は表 2.1 に

示した𝑚 = 0 ~ 8 における離散粒子速度に対応している． 

 

2.2.2 3次元 37速度モデル 

 D3Q37 モデルの離散粒子速度は片岡や花田ら(33),(36)の文献と同様に次式（2.2）で定義し，

図 2.2 のように速度空間を離散化する． 
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(𝑐𝑥𝑚, 𝑐𝑦𝑚, 𝑐𝑧𝑚) =

{
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

                     (0, 0, 0)                       (𝑚 = 0)

𝑥𝑦 plane ∶                                                            

(±𝑣1
√𝜙

5
1
4

, ±𝑣1
1

5
1
4√𝜙

, 0)      (𝑚 = 1 ~ 4)

(±𝑣2
√𝜙

5
1
4

, ±𝑣2
1

5
1
4√𝜙

, 0)      (𝑚 = 5 ~ 8)

(±𝑣3
√𝜙

5
1
4

, ±𝑣3
1

5
1
4√𝜙

, 0)      (𝑚 = 9 ~ 12)

𝑦𝑧 plane ∶                                                            

(0,±𝑣1
√𝜙

5
1
4

, ±𝑣1
1

5
1
4√𝜙

)      (𝑚 = 13 ~ 16)

(0,±𝑣2
√𝜙

5
1
4

, ±𝑣2
1

5
1
4√𝜙

)      (𝑚 = 17 ~ 20)

(0,±𝑣3
√𝜙

5
1
4

, ±𝑣3
1

5
1
4√𝜙

)      (𝑚 = 21 ~ 24)

𝑧𝑥 plane ∶                                                            

(±𝑣1
1

5
1
4√𝜙

, 0,±𝑣1
√𝜙

5
1
4

)      (𝑚 = 25 ~ 28)

(±𝑣2
1

5
1
4√𝜙

, 0,±𝑣2
√𝜙

5
1
4

)      (𝑚 = 29 ~ 32)

(±𝑣3
1

5
1
4√𝜙

, 0,±𝑣3
√𝜙

5
1
4

)      (𝑚 = 32 ~ 36)

(2.2) 

 

表 2.2 D3Q37 モデルの任意の正の実数 
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ここで，𝑣1, 𝑣2, 𝑣3  は任意の正の実数であり流体力学的パラメータとの関連はなく，計算の

安定化のために導入した調整パラメータである(36)．本研究では，文献(36）の値を参考に𝑣1, 𝑣2,

𝑣3 を表 2.2 に示す値とした．また，𝜙 は 

𝜙 =
1 + √5

2
(2.3) 

である．図 2.2 のベクトルは離散粒子の速度ベクトルを表している． 

 

 

図 2.2 D3Q37 モデル 

 

 

2.3 基礎方程式および Chapman-Enskog 型平衡分布関数 

 FMT-LBM は曽根により提案され(32)，片岡や花田らによって開発された(33), (34)以下の式を

基礎方程式とする． 

𝜕𝑓𝑚
𝑐(𝒙, 𝑡)

𝜕𝑡
 + 𝑐𝑖𝑚

𝜕𝑓𝑚
𝑐(𝒙, 𝑡)

𝜕𝑥𝑖
= 0 (2.4) 

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．𝑓𝑚
𝑐  は粘性項や温度

拡散項を含んだ Chapman-Enskog 型平衡分布関数，𝑥𝑖 , 𝑡 はそれぞれ空間と時間，𝑐𝑖𝑚 は離

散粒子速度である．本節では， D2Q9 モデルと D3Q37 モデルの Chapman-Enskog 型平衡分

布関数について示す． 
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2.3.1 2次元 9速度モデル 

 はじめに FMT-LBM のD2Q9 モデルで解くエネルギー保存式を考慮しない 2次元圧縮性 

N-S 方程式を示す． 

𝜕𝜌

𝜕𝑡
+
𝜕𝜌𝑢𝑖
𝜕𝑥𝑖

= 0 (2.5) 

𝜕𝜌𝑢𝑖
𝜕𝑡

+
𝜕𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑗
 =  −

𝜕𝑝

𝜕𝑥𝑖
+

𝜕

𝜕𝑥𝑗
[𝜇 (

𝜕𝑢𝑖
𝜕𝑥𝑗

+
𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖
−
2

3

𝜕𝑢𝑘
𝜕𝑥𝑘

 𝛿𝑖𝑗)] (2.6) 

𝑖, 𝑗, 𝑘 は空間の指標で総和規約に従う．𝛿𝑖𝑗 はクロネッカーのデルタである． 

式（2.5），（2.6）を満たす Chapman-Enskog 型平衡分布関数 𝑓𝑚
𝑐  は 

𝑓𝑚
𝑐 = 𝐸𝑚𝜌 [1 + 𝑐𝑖𝑚𝑢𝑖 +

1

2
(𝑢𝑖𝑢𝑗 + 𝜏𝑖𝑗)𝑐𝑖𝑚𝑐𝑗𝑚 −

1

2
𝑢𝑘
2 +

1

2
𝜏𝑖𝑗𝛿𝑖𝑗] (2.7) 

𝐸0 =
4

9
 , 𝐸1 = 𝐸2 = 𝐸3 = 𝐸4 =

1

9
 , 𝐸5 = 𝐸6 = 𝐸7 = 𝐸8 =

1

36
  

となる．ここで，𝜏𝑖𝑗 は粘性応力であり，以下の式で表される． 

𝜏𝑖𝑗 =  𝜇 (
𝜕𝑢𝑖
𝜕𝑥𝑗

+
𝜕𝑢𝑗
𝜕𝑥𝑖

−
2

3

𝜕𝑢𝑘
𝜕𝑥𝑘

𝛿𝑖𝑗) (2.8) 

𝜇 は粘性係数である．Chapman-Enskog 型平衡分布関数と密度などのマクロ量との関係は 

∑ 𝑓𝑚
𝑐 = 𝜌 

8

𝑚=0

(2.9) 

∑ 𝑓𝑚
𝑐𝑐𝑖𝑚 = 𝜌𝑢𝑖  

8

𝑚=0

(2.10) 

∑ 𝑓𝑚
𝑐𝑐𝑖𝑚𝑐𝑗𝑚 = 𝜌𝑢𝑖𝑚𝑢𝑗𝑚 + 𝑝𝛿𝑖𝑗 − 𝜏𝑖𝑗

8

𝑚=0

(2.11) 

となる．ここで，圧力と密度の関係は 

𝑝 = 𝜌𝑐𝑠
2 (2.12) 

である． 

 

2.3.2 3次元 37速度モデル 

 はじめに FMT-LBM の D3Q37 モデルで解くエネルギー保存式を考慮する 3 次元圧縮性 

N-S 方程式を示す． 

𝜕𝜌

𝜕𝑡
+
𝜕𝜌𝑢𝑖
𝜕𝑥𝑖

= 0 (2.13) 

𝜕𝜌𝑢𝑖
𝜕𝑡

+
𝜕𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑗
 =  −

𝜕𝑃𝑖𝑗

𝜕𝑥𝑖
(2.14) 

𝜕

𝜕𝑡
[𝜌 (𝑒 +

1

2
𝑢𝑗
2)] +

𝜕Π𝑖
𝜕𝑥𝐼

= 0 (2.15) 
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ここで，𝑃𝑖𝑗 は応力テンソル，Π𝑖 はエネルギー流束であり，以下の式で表される． 

𝑃𝑖𝑗  = 𝑝𝛿𝑖𝑗 − 𝜏𝑖𝑗 − 𝜇𝛽
𝜕𝑢𝑘
𝜕𝑥𝑘

𝛿𝑖𝑗 (2.16) 

Π𝑖  = 𝜌 (𝑒 +
1

2
𝑢𝑗
2)𝑢𝑖 + 𝑃𝑖𝑗𝑢𝑗 − 𝜆

𝜕𝑇

𝜕𝑥𝑖
 (2.17) 

ここで，𝜇𝛽 , 𝜆 はそれぞれ体積粘性係数と熱伝導率である．非等温流れ場の場合，粘性係数 

𝜇 と熱伝導率 𝜆 は流れ場の温度によって変化するため，粘性係数 𝜇(𝑇) は以下に示すサザ

ーランドの式(37)から求めた． 

𝜇(𝑇)

𝜇0
= (

𝑇

𝑇0
)

3
2
∙
𝑇0 + 𝑆

𝑇 + 𝑆
(2.18) 

ここで，𝜇0 は基準粘性係数，𝑇0 は基準温度，𝑆( =  110.4 [K]) はサザーランド定数である．

プラントル数を一定とすると，粘性係数 𝜇 と熱伝導係数 𝜆 は等しくなるため， 

𝜆(𝑇) = 𝜇(𝑇) (2.19) 

とした． 

 式（2.13）~（2.19）を満たす Chapman-Enskog 型平衡分布関数 𝑓𝑚
𝑐  は 

𝑓𝑚
𝑐(𝜌, 𝑢𝑖 , 𝑇) =

{
 
 
 
 

 
 
 
 

𝜌𝑏𝑅𝑇 − 𝑃𝑖𝑖
𝜂0
2       (𝑚 = 0)

−𝑣2
2 − 𝑣3

2

𝑣1
2(𝑣1

2 − 𝑣2
2)(𝑣1

2 − 𝑣3
2)
𝐹𝑚(𝜌, 𝑢𝑖 , 𝑇)      (𝑚 = 1 ~ 4,  13 ~ 16,  25 ~ 28)

−𝑣3
2 − 𝑣1

2

𝑣2
2(𝑣2

2 − 𝑣3
2)(𝑣2

2 − 𝑣1
2)
𝐹𝑚(𝜌, 𝑢𝑖 , 𝑇)      (𝑚 = 5 ~ 8,  17 ~ 20,  29 ~ 32)

−𝑣1
2 − 𝑣2

2

𝑣3
2(𝑣3

2 − 𝑣1
2)(𝑣3

2 − 𝑣2
2)
𝐹𝑚(𝜌, 𝑢𝑖 , 𝑇)      (𝑚 = 9 ~ 12, 21 ~ 24,  33 ~ 36)

(2.20) 

で表される．ここで，𝑏 は自由度であり，空気の場合は 𝑏 = 5 である．また，仮想内部エ

ネルギーである 𝜂0 は 𝜂0 ≥ 1 で計算が安定したとの報告(36)があったため，𝜂0 = 1 とした． 

𝐹𝑚 は 

𝐹𝑚(𝜌, 𝑢𝑖 , 𝑇) =
1

𝐷 + 1
{𝜌𝑢𝑖𝑐𝑖𝑚𝑐𝑗𝑚

2 +
1

𝐷
(𝜌 −

𝜌𝑏𝑅𝑇 − 𝑃𝑗𝑗

𝜂0
2 )𝑐𝑖𝑚

2 𝑐𝑗𝑚
2 + 2Π𝑖𝑐𝑖𝑚

+ [
𝐷 + 2

2
(𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗 + 𝑃𝑖𝑗) −

𝜌𝑢𝑘
2 + 𝑃𝑘𝑘
2

𝛿𝑖𝑗] 𝑐𝑖𝑚𝑐𝑗𝑚}                                               (2.21) 

である．𝐷 は次元を表し，D3Q37モデルでは 𝐷 = 3 である．比熱比 𝛾 は 

𝛾 =
𝑏 + 2

𝑏
 (2.22) 

である． 

 次に，Chapman-Enskog 型平衡分布関数と密度などのマクロ量との関係は 

∑ 𝑓𝑚
𝑐 = 𝜌 

36

𝑚=0

(2.23) 
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∑ 𝑓𝑚
𝑐𝑐𝑖𝑚 = 𝜌𝑢𝑖

36

𝑚=0

(2.24) 

∑ 𝑓𝑚
𝑐  (

𝑐𝑖𝑚
2 + 𝜂𝑚

2

2
)

36

𝑚=0

= 𝜌 (𝑒 +
1

2
𝑢𝑖
2) (2.25) 

∑ 𝑓𝑚
𝑐𝑐𝑖𝑚𝑐𝑗𝑚 = 𝜌𝑢𝑖𝑚𝑢𝑗𝑚 + 𝑃𝑖𝑗

36

𝑚=0

(2.26) 

∑ 𝑓𝑚
𝑐 (
𝑐𝑖𝑚
2  + 𝜂𝑚

2

2
)𝑐𝑖𝑚

36

𝑚=0

= Π𝑖 (2.27) 

であり，圧力と密度の関係は状態方程式より 

𝑝 = 𝜌𝑅𝑇 (2.28) 

である．また，仮想内部エネルギー 𝜂𝑚 は 

𝜂𝑚 = {
  𝜂0  (𝑚 = 0)

  0   (𝑚 ≠ 0)
(2.29) 

である． 

 FMT-LBM は基礎方程式である式（2.4）の計算において差分法を用いる．本研究では，花

田(36)と同様に，時間積分には修正オイラー法，対流項の空間差分には 5 次精度風上差分を

用いた．また，粘性項には 2次精度中心差分を用いた． 

 

2.4 座標変換 

 FMT-LBM は直交座標系で表されているため，曲面を有する格子や不等間隔な格子を用

いた流れ場の計算をする際，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，数値計算を行う（38）．以下に物理空間から計算空間への座標変換の概要を示す． 

 物理空間 (𝑥, 𝑦, 𝑧) から計算空間 (𝜉, 𝜂, 𝜁) への写像関係式は以下の式で表される． 

{

𝜉 = 𝜉(𝑥, 𝑦, 𝑧)

𝜂 = 𝜂(𝑥, 𝑦, 𝑧)

𝜁 = 𝜁(𝑥, 𝑦, 𝑧)

(2.30) 

式（2.30）の変換は連鎖則に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)

 
 
 
 

(2.31) 

式（2.31）の (𝑥, 𝑦, 𝑧) と (𝜉, 𝜂, 𝜁) を入れ替えると 



 

14 

 

(

 
 
 
 

𝜕

𝜕𝜉
𝜕

𝜕𝜂
𝜕

𝜕𝜁)

 
 
 
 

=

(

 
 
 
 

𝜕𝑥

𝜕𝜉

𝜕𝑦

𝜕𝜉

𝜕𝑧

𝜕𝜉
𝜕𝑥

𝜕𝜂

𝜕𝑦

𝜕𝜂

𝜕𝑧

𝜕𝜂
𝜕𝑥

𝜕𝜁

𝜕𝑦

𝜕𝜁

𝜕𝑧

𝜕𝜁)

 
 
 
 

(

 
 
 
 

𝜕

𝜕𝑥
𝜕

𝜕𝑦
𝜕

𝜕𝑧)

 
 
 
 

(2.32) 

のようになる．次に，逆行列を用いて式（2.32）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

𝜕𝑥

𝜕𝜂

𝜕𝑧

𝜕𝜁

𝜕𝑥

𝜕𝜉
−
𝜕𝑥

𝜕𝜁

𝜕𝑧

𝜕𝜉

𝜕𝑧

𝜕𝜉

𝜕𝑥

𝜕𝜉
−
𝜕𝑥

𝜕𝜉

𝜕𝑧

𝜕𝜂
𝜕𝑥

𝜕𝜂

𝜕𝑦

𝜕𝜁
−
𝜕𝑦

𝜕𝜂
 
𝜕𝑥

𝜕𝜁

𝜕𝑥

𝜕𝜁

𝜕𝑦

𝜕𝜉
−
𝜕𝑦

𝜕𝜁

𝜕𝑥

𝜕𝜉

𝜕𝑥

𝜕𝜉

𝜕𝑦

𝜕𝜂
−
𝜕𝑦

𝜕𝜉

𝜕𝑥

𝜕𝜂)

 
 
 
 

(

 
 
 
 

𝜕

𝜕𝜉
𝜕

𝜕𝜂
𝜕

𝜕𝜁)

 
 
 
 

(2.33) 

となる．ここで，𝐽 は Jacobi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
) (2.34) 

である． 

式（2.31）と（2.33）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． 

{
  
 

  
 
𝜕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
(
𝜕𝑦

𝜕𝜁

𝜕𝑧

𝜕𝜉
−
𝜕𝑧

𝜕𝜁

𝜕𝑦

𝜕𝜉
),   

𝜕𝜂

𝜕𝑦
=
1

𝐽
(
𝜕𝑧

𝜕𝜁

𝜕𝑥

𝜕𝜉
−
𝜕𝑥

𝜕𝜁

𝜕𝑧

𝜕𝜉
),   

𝜕𝜂

𝜕𝑧
=
1

𝐽
(
𝜕𝑥

𝜕𝜁

𝜕𝑦

𝜕𝜉
−
𝜕𝑦

𝜕𝜁

𝜕𝑥

𝜕𝜉
)

𝜕𝜁

𝜕𝑥
=
1

𝐽
(
𝜕𝑦

𝜕𝜉

𝜕𝑧

𝜕𝜂
−
𝜕𝑧

𝜕𝜉

𝜕𝑦

𝜕𝜂
),   

𝜕𝜁

𝜕𝑦
=
1

𝐽
(
𝜕𝑧

𝜕𝜉

𝜕𝑥

𝜕𝜂
−
𝜕𝑥

𝜕𝜂

𝜕𝑧

𝜕𝜂
),   

𝜕𝜁

𝜕𝑧
=
1

𝐽
(
𝜕𝑥

𝜕𝜉

𝜕𝑦

𝜕𝜂
−
𝜕𝑦

𝜕𝜉

𝜕𝑥

𝜕𝜂
)

(2.35) 

 

2.5 計算手順 

 FMT-LBMの計算手順は図 2.3の通りである．はじめに，初期条件として各物理量（密度，

速度，温度，圧力）を計算領域全体に与え，計算領域の境界上の値を境界条件を用いて与え

る．次に，各物理量を用いて，D2Q9 モデルは式（2.7）から，D3Q37 モデルは式（2.20）

から 1ステップ目の Chapman-Enskog型平衡分布関数 𝑓𝑚
𝑐  を求める．そして，式（2.4）の基

礎方程式を差分法で計算し，次のステップの 𝑓𝑚
𝑐  を求める．最後に，𝑓𝑚

𝑐  から各物理量を計

算する．問題設定によっては外力を考慮し，計算を行う．上記の計算手順を任意の回数 𝑁 

だけ繰り返し行う． 
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図 2.3 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

いた計算の高速化が行われており(39), (40)，本研究においても計算の高速化を目指して 𝑓𝑚
𝑐  や

各物理量の計算を GPU で行い，データの入出力を CPU で行なった．また，本研究では

OpenACC(41) - (44)を用いることで GPUによる並列化を行なった． 
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2.6 計算機性能 

 本研究は，プログラミング言語 Fortran90 と NVIDIA High Performance Computing 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

す計算機を用いた． 

 

表 2.3 計算機の仕様 
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第 3章 2次元円柱まわりの音響計算 

本章では 2次元円柱周りの音響計算と題して，Second Computational Aeroacoustics Workshop 

on Benchmark Problems (1997)(45) で取り上げられた課題を D2Q9モデルによって計算した．

先行研究(46)では LEE を用いて同課題の計算を行なっており，FMT-LBM との計算精度およ

び計算時間を比較できる．また，GPU を用いた計算を行い，計算時間をどの程度短縮でき

たかを示す． 

 

3.1 はじめに 

 2 次元円柱周りの音響計算(45)は，航空機の胴体を正面から見て直径 1 の円柱で模擬し，

航空エンジンのプロペラから発生する音を単極子音源で模擬した音響計算のベンチマーク

問題である．この問題を用いて，FMT-LBM は円柱に反射した音の正確な計算ができている

か，音源から発生する音と反射音の干渉を捉えられているかを検証する．また，Workshop(45) 

では計算結果の定量的な評価として放射音強度 𝐷(𝜃)  を評価しているため，本計算も同様

に行う．この問題は遠方場の放射音の指向性分布について解析解が存在し，厳密な比較が可

能である．計算対象の模式図は以下に示す通りであり，𝑖 は半径方向，𝑗 は円周方向を表す． 

 

図 3.1 計算対象 

3.2 境界条件 

 密度と速度の境界条件を示す．図 3.2 は密度を 𝜌 ，法線方向の速度を 𝑢𝑛 ，接線方向の

速度を𝑢𝑡 で表しており，円柱壁面（𝑖 = 1）では法線方向の密度の変化量を 0とし，速度を
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0 とする．また，添え字 𝑤 は壁面境界上を，𝑤 + 1 は壁面の 1つ内側の点を，𝑤 − 1 は壁

面内のゴーストセルを表す．図 3.2 にすべり条件の概略図を示す． 

 

図 3.2 すべり条件の概略図 

 

円周方向は周期境界条件とし，遠方（𝑖 = 𝑖𝑚𝑎𝑥）は初期条件を与え続ける遠方境界条件と

した． 

 

3.3 計算条件 

 計算条件はWorkshop(45)と同様とするため，円柱の中心を原点（(𝑥, 𝑦) = (0, 0)）とし，単

極子音源を (𝑥, 𝑦) = (4, 0) の位置で作用させる．計算格子は図 3.3 に示す通りである．図

3.3の (a) は格子の全体像であり，(b) は円柱付近の拡大図である．ここで，図 3.3の (a) に

示す赤線内部が円柱直径の 6倍の距離（ 6𝐷 ）を表している．6𝐷 以降は境界上における非

物理的な音の反射を抑制するための吸収領域（Sponge-region）であり，𝑖 方向の格子幅の成

長率を 1.18(46)とした格子を 40点分設けた．また，𝑖，𝑗 方向の格子数は (𝑖𝑚𝑎𝑥, 𝑗𝑚𝑎𝑥) = (720,

1440) とし，時間刻み幅 ∆𝑡 を 0.001とした． 
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(a)                                    (b) 

図 3.3 計算格子：(a) 格子の全体像，(b) 円柱付近の拡大図 

 

 本章の計算では，単極子音源を模擬した湧き出し項を取り扱うため，第 2 章の式（2.4）

で示した FMT-LBM の基礎方程式に単極子音源に対応する項 ℎ𝑚 を追加した次式を用い

る． 

𝜕𝑓𝑚
𝑐(𝒙, 𝑡)

𝜕𝑡
 + 𝑐𝑖𝑚

𝜕𝑓𝑚
𝑐(𝒙, 𝑡)

𝜕𝑥𝑖
= ℎ𝑚 (3.1) 

式（3.1）が満たす N-S 方程式は以下の式で表される． 

𝜕𝜌

𝜕𝑡
+
𝜕𝜌𝑢𝑖
𝜕𝑥𝑖

= 𝑆0 (3.2) 

𝜕𝜌𝑢𝑖
𝜕𝑡

+
𝜕𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑗
 =  −

𝜕𝑝

𝜕𝑥𝑖
+

𝜕

𝜕𝑥𝑗
[𝜇 (

𝜕𝑢𝑖
𝜕𝑥𝑗

+
𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖
−
2

3

𝜕𝑢𝑘
𝜕𝑥𝑘

 𝛿𝑖𝑗)] + 𝑆1𝑖 (3.3) 

𝑆0, 𝑆1𝑖 は単極子音源項であり，次のように定義する． 

(𝑆0, 𝑆1𝑖) = (𝑆, 0) (3.4) 

𝑆 = 𝐴 exp [−ln2(
(𝑥 − 𝑥𝑠)

2 + (𝑦 − 𝑦𝑠)
2

𝑏2
)] sin𝜔𝑡 (3.5) 

ここで，𝐴 は振幅，𝑏 は音源の幅，(𝑥𝑠, 𝑦𝑠) は音源の位置，𝜔は各周波数であり，𝐴 = 1，

𝑏 = 0.2，(𝑥𝑠, 𝑦𝑠) = (4, 0)，𝜔 = 8𝜋 である．また，単極子音源項 𝑆0, 𝑆1𝑖 と ℎ𝑚 には 

𝑆0 = ∑ ℎ𝑚

8

𝑚=0

(3.6) 

𝑆1𝑖 = ∑ 𝑐𝑖𝑚ℎ𝑚

8

𝑚=0

(3.7) 

ℎ𝑚 = 𝐸𝑚(𝑆0 + 𝑐𝑖𝑚𝑆1𝑖) (3.8) 
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𝐸0 =
4

9
 , 𝐸1 = 𝐸2 = 𝐸3 = 𝐸4 =

1

9
 , 𝐸5 = 𝐸6 = 𝐸7 = 𝐸8 =

1

36
  

の関係がある．以下の表に計算条件を示す． 

 

表 3.1 計算条件 

 

 

3.4 計算結果・考察 

 図 3.4 (a) ~ (f) に圧力擾乱分布の時間発展の様子を示す．図 3.4 の 𝑡 は無次元時間を表

す． 

 

(a) t = 15                                    (b) t = 30 
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(c) t = 60                                    (d) t = 90 

 

(e) t = 120                                    (f) t = 150 

 

図 3.4 2次元円柱周りの圧力擾乱分布 

 

図 3.4 (a) では音源から伝わってきた圧力擾乱が円柱に反射し，お互いの波が干渉し始め

ていることが確認できる．(b) の円柱周りで生じている分布は音源からの圧力擾乱と円柱に

より生じた反射波が干渉することで発生したものであり，吸収領域による数値粘性によっ

て圧力擾乱が吸収されている様子が確認できる．（c）では定常状態になったように見えるが，

吸収領域において非定常状態であった．（d）では遠方境界からの反射波の影響で円柱付近の

圧力擾乱の値が低くなっている様子が確認できる．（e）では計算領域がほとんど定常状態と
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なり，（f）で準定常状態となった．また，図 3.4 の（b）~（f）で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．FMT-LBMは音源から発生した音と円柱によ

り生じた反射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∆𝑝2̅̅ ̅̅ ̅ (3.9) 

ここで，𝑟  は原点からの距離，∆𝑝2̅̅ ̅̅ ̅  は圧力擾乱の二乗平均である．原点からの距離 𝑟  は

Workshop(45)と同様とするため 𝑟 = 5  とする．圧力擾乱の二乗平均 ∆𝑝2̅̅ ̅̅ ̅  は計算領域が準定

常状態となった 𝑡 = 150 から 4周期分（𝑡 = 1）の圧力擾乱を用いて平均化した．放射音強

度の取得位置は円柱の中心から 𝑟 = 5 の位置における 90°≤ 𝜃 ≤ 180°の範囲であり，取

得位置を図 3.5 に示す．本計算による放射音強度の結果と解析解および先行研究で用いら

れた LEE による計算結果を図 3.6 に示す． 

 

図 3.5 放射音強度の取得位置 
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図 3.6 放射音強度の比較 

 

図 3.6 より，本計算は LEE よりも精度良く計算できていることがわかった．また，解析

解により近づいていることから音源からの圧力波と反射波の干渉を捉えられていることが

わかる．解析解に対する放射音強度 𝐷(𝜃) の誤差の比率を表 3.2 に示す．放射音強度の比

較は，最大値を計測した 93.5°の位置で行なった． 

 

表 3.2 解析解に対する放射音強度の誤差の比率 

 

 

本計算が LEE よりも高精度になった理由の 1 つに，FMT-LBM は LEE と比べて数値粘性

による散逸が小さいことが考えられる．本計算は，先行研究(46)と比較するために，最小格子

幅や吸収領域における格子幅の成長率，対流項の空間精度を一致させている．LEE は無次

元時間 𝑡 = 60 で計算領域が準定常状態となったが，本計算は無次元時間 𝑡 = 60 において
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も遠方境界（𝑖 = 𝑖𝑚𝑎𝑥）による反射波の影響を受けて計算領域が準定常状態とならず，無次

元時間 𝑡 = 150 あたりで準定常状態となった．したがって，FMT-LBM は LEE よりも数値

粘性による散逸が少ない手法であると考えられる．そのため，円柱に反射した音を正確に計

算し，音源から発生した音と反射音の干渉を高精度に捉えることができた． 

 次に計算時間の比較を行う．はじめに先行研究(46)との比較を行なった．先行研究では計

算領域を半円モデルにしているため，格子数が (𝑖𝑚𝑎𝑥, 𝑗𝑚𝑎𝑥) = (720, 720) となっており，本

計算の半分の格子数である．また，計算時間を計測するため，本計算は無次元時間 𝑡 = 60 

までの計算とした．計算条件および計算時間の比較を以下の表に示す． 

 

表 3.3 計算条件および計算時間の比較 

 

 

CPU のシングルコアを使用した場合の計算時間は，LEE で約 3 日，本計算で約 1.5 日とな

った．本計算の格子数は LEEの 2倍であるため，同格子数で計算をする場合，FMT-LBMは

LEE の 1/4程度の計算時間となることがわかった． 

次に，GPU を用いて計算を行なったので，計算時間がどの程度短縮できたかを図 3.7 に

示す． 

 

図 3.7 計算時間の比較 

 



 

25 

 

図 3.7 より，CPU（12 並列）を用いた場合の計算時間は約 4時間であり，GPUを用いた

場合の計算時間は約 45 分であった．GPU を用いることで計算時間を 1/5 程度に短縮でき

た． 

最後に，計算初期の大きな圧力変動の影響を抑えて最終的に求めたい周期的な振動解へ

の収束を早めるための数値的な関数である Ramping-function(47)を導入する．Ramping-function 

𝑟(𝑡) と単極子音源項 𝑆 との関係は 

𝑟(𝑡) = {
sin2 (

𝜋

2

𝑡

4
)   (𝑡 < 4)

1                    (𝑡 ≥ 4)
(3.10) 

𝑆 = 𝑟(𝑡) × 𝐴 exp [−ln2(
(𝑥 − 𝑥𝑠)

2 + (𝑦 − 𝑦𝑠)
2

𝑏2
)] sin𝜔𝑡 (3.11) 

となる．以下に Ramping-function を用いた場合の圧力擾乱の時間発展の様子を示す． 

 

(a) t = 3                                    (b) t = 6  

 

(c) t = 9                                     (d) t = 12 
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(e) t = 15                                    (f) t = 18 

 

図 3.8 Ramping-functionを用いた場合の圧力擾乱分布 

 

図 3.8 (a) ~ (f) に圧力擾乱分布の時間発展の様子を示す．(a) では音源の圧力波が同心円

状に伝わっていく様子が確認できる．(b) ~ (d) では音源からの圧力波と円柱での反射波によ

って干渉縞が生じていることが確認できる．(e) 以降はほとんど定在波となり，(f) では準定

常状態となった．放射音強度 𝐷(𝜃) は準定常状態となった 𝑡 = 18 から 4 周期分の圧力擾

乱を用いて評価し，Ramping-functionを用いていない場合と同様の値を示した．また，準定

常状態になるまでに必要な計算ステップ数が 2 万ステップであったため，GPU を用いた場

合の計算時間は 5分程度となり，計算時間を大幅に短縮できた． 

 

3.5 まとめ 

 本章では，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．

このことから，物体反射を伴う音の伝播解析に非常に有効である．また，GPU を用いるこ

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に成功した． 

以上のことから，FMT-LBM は LEE と比較して，数値粘性による散逸が少ない手法であ

るため，微小な圧力擾乱を扱う音響計算との相性が良く，計算アルゴリズムがシンプルであ

るため，計算時間を大幅に短縮できる手法であると言える．  
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第 4章 自由噴流の流体・音響計算 

 本章では自由噴流の計算を行い，実験結果と比較する．等温ジェットの計算において，

FMT-LBMと FMT-LBM に LES を適用した計算を行なった．また，加熱ジェットの計算も行

い，実験結果と比較した． 

 

4.1 Large-Eddy Simulation( LES )の適用 

 FMT-LBM に LES を実装するにあたり，圧縮性 N-S 方程式にフィルターを施した圧縮性

フィルタ化方程式(48)を示す．サブグリッドスケールの運動を除去するため，̅は格子幅の長

さに亘ってフィルタを導入した物理量を表す． 

𝜕𝜌̅

𝜕𝑡
+
𝜕(𝜌𝑢𝑖̅̅ ̅̅̅)

𝜕𝑥𝑖
= 0 (4.1) 

𝜕𝜌𝑢𝑖̅̅ ̅̅̅

𝜕𝑡
+
𝜕𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅

𝜕𝑥𝑗
= −

𝜕𝑃𝑖𝑗̅̅ ̅

𝜕𝑥𝑖
(4.2) 

𝜕

𝜕𝑡
(𝜌𝑒̅̅ ̅ + 

1

2
 𝜌𝑢𝑗2̅̅ ̅̅ ̅) +

𝜕Π𝑖̅̅ ̅

𝜕𝑥𝑖
= 0 (4.3) 

𝑃𝑖𝑗̅̅ ̅ は応力テンソル，Π𝑖̅̅ ̅ はエネルギー流束であり，以下の式で表される． 

𝑃𝑖𝑗̅̅ ̅  = 𝑝̅𝛿𝑖𝑗 − 𝜏𝑖𝑗̅̅ ̅ − 𝜇𝛽
𝜕𝑢𝑘
𝜕𝑥𝑘

𝛿𝑖𝑗
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅

(4.4) 

Π𝑖̅̅ ̅ = 𝜌𝑒𝑢𝑖̅̅ ̅̅ ̅̅ +
1

2
𝜌𝑢𝑗2𝑢𝑖̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ + 𝑃𝑖𝑗𝑢𝑗̅̅ ̅̅ ̅̅ − 𝜆

𝜕𝑇

𝜕𝑥𝑖

̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅
(4.5) 

また，𝜏𝑖𝑗̅̅ ̅ は粘性応力項であり，以下の式で表される． 

𝜏𝑖𝑗̅̅ ̅ = (𝜇 + 𝜇𝑡) (
𝜕𝑢𝑖
𝜕𝑥𝑗

+
𝜕𝑢𝑗
𝜕𝑥𝑖

−
2

3

𝜕𝑢𝑘
𝜕𝑥𝑘

𝛿𝑖𝑗)
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅

(4.6) 

ここで，𝜇𝑡 は渦粘性係数である．本研究では Smagorinskyモデル(49)を用いた．Smagorinsky

モデルは以下の式で定義される． 

𝜇𝑡 = 𝜌̅(𝐶𝑠∆𝑥)
2|𝑆̅| (4.7) 

|𝑆̅| = √2𝑆𝑖𝑗̅̅̅̅  𝑆𝑖𝑗̅̅̅̅ (4.8) 

𝑆𝑖𝑗 =
1

2
(
𝜕𝑢𝑖
𝜕𝑥𝑗

+
𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖
) (4.9) 

𝐶𝑠  はスマゴリンスキー定数，𝑆𝑖𝑗  は解像場のひずみ速度テンソルの第二不変量である．本

研究ではスマゴリンスキー定数を𝐶𝑠 = 0.173  とした．次に密度ファーブルフィルタを導入

する．密度ファーブルフィルタは以下の式で定義される． 

𝜌𝜙̅̅ ̅̅ = 𝜌̅𝜙̃ (4.10) 
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ここで，𝜙 は密度・速度などの物理量を表す．密度ファーブルフィルタを施した圧縮性 N-

S 方程式(48)は以下のようになる． 

𝜕𝜌̅

𝜕𝑡
+
𝜕(𝜌𝑖̅𝑢𝑖̃)

𝜕𝑥𝑖
= 0 (4.11) 

𝜕𝜌̅𝑢𝑖̃
𝜕𝑡

+
𝜕𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅

𝜕𝑥𝑗
= −

𝜕𝑃𝑖𝑗̅̅ ̅

𝜕𝑥𝑖
(4.12) 

𝜕

𝜕𝑡
(𝜌̅𝑒̃ + 

1

2
 𝜌𝑢𝑗2̅̅ ̅̅ ̅) +

𝜕Π𝑖̅̅ ̅

𝜕𝑥𝑖
= 0 (4.13) 

次に，サブグリッドストレステンソル𝜒𝑖𝑗を導入する．サブグリッドストレステンソルχ𝑖𝑗 は

以下のように定義され， 

𝜒𝑖𝑗 = −𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ + 𝜌̅𝑢𝑖̃𝑢𝑗̃ (4.14) 

巨視的圧力 𝜛 と巨視的温度 ϑ は以下のように定義される． 

𝜛 = 𝑝̅ −
1

3
𝜒𝑘𝑘 (4.15) 

𝜗 = 𝑇̃ −
1

2𝐶𝑣𝜌̅
𝜒𝑘𝑘 (4.16) 

また，巨視的圧力 𝜛 と巨視的温度 𝜗 を用いた場合の応力テンソル 𝑃𝑖𝑗 と内部エネルギー

𝑒̃ は以下のようになる． 

𝑃𝑖𝑗̅̅ ̅ =  𝜛𝛿𝑖𝑗 − 𝜏𝑖𝑗̅̅ ̅ − 𝜇𝛽
𝜕𝑢𝑘
𝜕𝑥𝑘

𝛿𝑖𝑗
̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅

 (4.17) 

𝑒̃ =  𝐶𝑣𝜗 (4.18) 

よって，FMT-LBMに LES を実装した場合の Chapman-Enskog 型平衡分布関数 𝑓𝑚
𝑐  は 

𝑓𝑚
𝑐(𝜌, 𝑢𝑖 , 𝑇) =

{
 
 
 
 

 
 
 
 

𝜌̅𝑏𝑅𝜗 − 𝑃𝑖𝑖̅̅ ̅

𝜂0
2       (𝑚 = 0)

−𝑣2
2 − 𝑣3

2

𝑣1
2(𝑣1

2 − 𝑣2
2)(𝑣1

2 − 𝑣3
2)
𝐹𝑚(𝜌, 𝑢𝑖 , 𝑇)      (𝑚 = 1 ~ 4,  13 ~ 16,  25 ~ 28)

−𝑣3
2 − 𝑣1

2

𝑣2
2(𝑣2

2 − 𝑣3
2)(𝑣2

2 − 𝑣1
2)
𝐹𝑚(𝜌, 𝑢𝑖 , 𝑇)      (𝑚 = 5 ~ 8,  17 ~ 20,  29 ~ 32)

−𝑣1
2 − 𝑣2

2

𝑣3
2(𝑣3

2 − 𝑣1
2)(𝑣3

2 − 𝑣2
2)
𝐹𝑚(𝜌, 𝑢𝑖 , 𝑇)      (𝑚 = 9 ~ 12, 21 ~ 24,  33 ~ 36)

(4.19) 

で表され，𝐹𝑚 は 

𝐹𝑚(𝜌, 𝑢𝑖 , 𝑇) =
1

𝐷 + 1
{𝜌𝑢𝑖𝑐𝑖𝑚𝑐𝑗𝑚2̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ +

1

𝐷
(𝜌̅ −

𝜌̅𝑏𝑅𝜗 − 𝑃𝑗𝑗̅̅ ̅

𝜂0
2 )𝑐𝑖𝑚2 𝑐𝑗𝑚2̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ + 2Πi𝑐𝑖𝑚̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅

+ [
𝐷 + 2

2
(𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅ + 𝑃𝑖𝑗̅̅ ̅) −

𝜌𝑢𝑘
2̅̅ ̅̅ ̅ + 𝑃𝑘𝑘̅̅ ̅̅̅

2
𝛿𝑖𝑗] 𝑐𝑖𝑚𝑐𝑗𝑚̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅}                                               (4.20) 

となる． 
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4.2 境界条件 

 本章の計算では，以下の図に示す面にそれぞれ境界条件を与える．流入境界は速度を固定

する境界条件を用いた．また，流出境界はノイマン条件とし，その他の境界は大気圧条件と

した． 

 

図 4.1 境界条件の模式図 

 

等温ジェットの計算に際して，流入境界条件は Zouや Heによって提案された境界条件(50)

（Velocity boundary condition : 速度境界条件）を用いた．速度境界条件は速度を固定し，

Bounce-back schemeを用いることで速度分布関数を修正し，速度の非物理的な増加を抑制す

る手法である．Bounce-back schemeは境界によって並進過程では設定できない速度分布関数

を反対方向の非平衡部分を等しいと仮定することで，速度分布関数を修正する．本章の計算

では，D3Q37 モデルに上記の境界条件を与えたが，説明を簡単化するため D2Q9 モデルを

用いて境界条件の概要を示す．また，流入境界条件の模式図と Bounce-back scheme の概念図

を以下に示す． 

 

図 4.2 (a)流入境界条件の模式図，(b)Bounce-back schemeの概念図 
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図 4.2 (a) のように x 方向速度を固定する場合，速度分布関数を以下の①～⑤の手順で修正

し，境界上の物理量を決定する． 

① 境界の速度 𝑢𝑏𝑐 を決定する． 

𝑢𝑏𝑐 = 𝑢𝑖𝑛 (4.21) 

ここで，𝑢𝑖𝑛 は境界に与えた x方向速度である． 

② 平衡分布関数と運動量の関係（式（2.10））から境界の速度に対応した密度 𝜌𝑖𝑛を，密度

と圧力の関係（式（2.12））から圧力 𝑝𝑖𝑛を決定する． 

𝜌𝑖𝑛 =
𝑓0 + 𝑓2 + 𝑓4 + 2(𝑓3 + 𝑓6 + 𝑓7)

1 − 𝑢𝑏𝑐
(4.22) 

𝑝𝑖𝑛 = 𝜌𝑖𝑛𝑐𝑠
2 (4.23) 

③ 求めた物理量から式（2.7）と同様に境界上の平衡分布関数 𝑓𝑚
𝑐  を再計算する． 

𝑓𝑚
𝑐 = 𝐸𝑚𝜌𝑖𝑛 [1 + 𝑐𝑖𝑚𝑢𝑖 +

1

2
(𝑢𝑖𝑢𝑗 + 𝜏𝑖𝑗)𝑐𝑖𝑚𝑐𝑗𝑚 −

1

2
𝑢𝑘
2 +

1

2
𝜏𝑖𝑗𝛿𝑖𝑗] (4.24) 

④ Bounce-back scheme を用いて境界上の速度分布関数 𝑓1𝑏 , 𝑓5𝑏 , 𝑓8𝑏 を再計算する． 

{

𝑓1𝑏 = 𝑓3 − 𝑓3
𝑐 + 𝑓1

𝑐

𝑓5𝑏 = 𝑓7 − 𝑓7
𝑐 + 𝑓5

𝑐

𝑓8𝑏 = 𝑓6 − 𝑓6
𝑐 + 𝑓8

𝑐

(4.25) 

⑤ ④で求めた速度分布関数から物理量を再計算し，境界上の物理量（𝜌𝑏𝑐, 𝑢𝑏𝑐 , 𝑝𝑏𝑐）を決定

する． 

𝜌𝑏𝑐 = 𝑓0 + 𝑓1𝑏 + 𝑓2 + 𝑓3 + 𝑓4 + 𝑓5𝑏 + 𝑓6 + 𝑓7 + 𝑓8𝑏 (4.26) 

𝑢𝑏𝑐 = 𝑢𝑖𝑛 (4.27) 

𝑝𝑏𝑐 = 𝜌𝑏𝑐𝑐𝑠
2 (4.28) 

 

 実際に粘性係数を 0 とした D3Q37 モデルを用いて，流入境界の主流速度を 0.5 に固定

し，速度境界条件とディリクレ条件（密度・速度・温度・圧力を固定）の 2 パターンで計算

した． 

 

(a) ジェットに対して 5×5の分解能 
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(b) ジェットに対して 20×20の分解能 

図 4.3 境界条件による速度分布の比較（左：速度境界条件，右：ディリクレ条件） 

 

図 4.3 より，速度境界条件を用いることで速度の非物理的な湧き出しを抑えられている

ことがわかる．また，ジェットに対する分解能が 20×20の場合，5×5よりもどちらの境界

条件を用いても速度の非物理的な湧き出しが抑えられていることがわかる．本章の計算で

は，ジェットに対する分解能を 50×50とした．ただし，非等温円形ノズルの計算では，計

算を安定させるために流入境界条件はディリクレ条件とした． 

 

4.3 等温四角形ノズルの計算 

 本節では，D3Q37 モデルを用いて Ghasemi らが行なった実験(51)を計算し，結果の比較を

行う．また，同実験をMRT-LBMに LES を施したモデルで計算を行なった Khaildの結果(52)

と比較する． 

 

4.3.1 計算対象 

 本節の計算対象は，四角形ノズルによる等温の自由噴流である．図 4.4 に模式図を示す．

また，𝐷 はノズル径であり，計算領域はノズル出口以降としている． 
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図 4.4 計算対象の模式図 

 

4.3.2 計算条件 

 計算条件は Khaild(52)と同様とするため，ノズル内径 𝐷 は 0.056 [m] ，主流マッハ数は 0.29，

レイノルズ数は約 3×105とした．また，流入境界は 4.2節に示した速度境界条件とし，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．計算格子を以下の図に示す．

主流方向にノズル出口からノズル径の 5倍だけ進んだ位置（𝑥/𝐷 = 5）の格子幅を D/50 とし

た．𝑥/𝐷 = 5 以降は成長率を 1.11倍とすることで吸収領域を設けた．ジェット軸に対して垂

直方向にはノズル中心からノズル径の 1.2倍だけ進んだ位置（𝑦/𝐷 = 𝑧/𝐷 = 1.2）の位置で成

長率を 1.11倍とすることで吸収領域を設けた．また，時間刻み幅は 0.0002 とし，計算ステ

ップを 40万とした．表 4.1 に計算条件を示す． 

 

図 4. 5計算格子 
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表 4.1 計算条件 

 

 

4.3.3 計算結果・考察 

 図 4.6 (a) ~ (f) にジェットの速度分布および圧力擾乱分布の時間発展の様子を示す．図 

4.6 の 𝑡 は無次元時間を表しており，ノズル中心における xy 断面である． 

 

(a) t = 1.6 
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(b) t = 3.2 

 

(c) t = 4.8 
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(d) t = 6.4 

 

(e) t = 8 

図 4.6 速度分布（上図）および圧力擾乱分布（下図）の時間発展の様子 

 

図 4.6 (a) の速度分布を見るとジェットが流入し，周囲空気の影響を受けることでジェッ

トが乱れ始めることがわかる．圧力擾乱分布では 𝑥/𝐷 = 3 ~ 5 ではジェットが流入したこ

とにより生じた大きな圧力擾乱が発生している．𝑥/𝐷  = 2 付近では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．図 4.6 (b) の速度分布を見ると
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ジェットの先端部分が吸収領域（𝑥/𝐷 = 5 以降）の影響で，先端部分の速度が散逸している

ことがわかる．圧力擾乱分布ではジェットが流入したことにより生じた圧力擾乱が散逸し

ていく様子が確認できる．𝑥/𝐷 = 1 ~ 5 にかけて圧力擾乱が生じ続けていることがわかる．

図 4.6 (c) ~ (e) の速度分布を見ると，吸収領域の影響で速度が散逸しているものの，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 𝑥/𝐷  = 4 付近で消滅している

ことがわかる．圧力擾乱分布では 𝑥/𝐷 = 1 ~ 6 にかけて圧力擾乱が生じ続けていることが

わかる． 

次に，渦度分布と速度勾配テンソルの第二不変量（𝑄 値）の等値面(53)（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の時間発展を示す．図 4.7 の 𝑡 は無次元時

間を表す． 

 

 

(a) t = 1.6 
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(b) t = 3.2 
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(c) t = 4.8 

図 4.7 渦度分布と Q等値面の時間発展の様子 

 

図 4.7 (a) ~ (c) の渦度分布より，速度せん断領域において渦度が大きくなり，散逸してい

く様子が確認できる．図 4.7 (a) ~ (c) の Q等値面を見ると 𝑥/𝐷 = 2 付近で大規模な渦輪が

生成されており，その渦輪が崩壊・分裂している様子が確認できる． 

 次に，実験結果(51)の渦度分布と計算結果を比較する． 
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図 4.8 渦度分布の実験結果（上図）と計算結果（下図）の比較 

 

図 4.8 より，𝑥/𝐷 = 0 ~ 2 付近まで渦度の大きな領域が速度せん断領域に生じ，𝑥/𝐷 = 3 

~ 5 付近では渦度が散逸している様子が確認できる．計算結果は実験結果と同様の傾向を示

していることから，自由噴流による渦を定性的に表現できていると考えられる． 

 次に，自由噴流の評価を定量的に行う．図 4.9 に近傍場の速度分布を示す．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/𝑈𝑗 は計算で得られた速度

と流入境界の速度の比である． 

 

 

(a) 𝒙/𝑫 = 1         (b) 𝒙/𝑫 = 2 
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(c) 𝒙/𝑫 = 1 

図 4.9 速度分布の比較 

 

図 4.9 より，計算結果は 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，圧縮性 LES 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を 

𝐶𝑠 = 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．(c) を見るとジェットの格子解像度を 2倍にした

モデルは，オーバーシュートを抑えることができているため，速度せん断領域の解像度不足

によって加速していることが考えられる．以下に速度分布の時間平均（𝑢̅）を示す． 

 

 

図 4.10 時間平均速度分布 

 

図 4.10 より速度せん断領域の 𝑥/𝐷 = 0 ~ 2 付近において加速していることがわかる．ま

た，LBM は高レイノルズ数流れにおいて，壁面近傍の格子が粗い場合，壁面せん断応力を
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過大に評価されることが報告されており(54)，FMT-LBMも同様の特徴を持っていることがわ

かる． 

 以上のことから，FMT-LBM は従来の LBM と同様に速度せん断の強さを過大評価してし

まう特徴があるものの，高レイノルズ数を計算できる手法であると言える． 

 

4.4 等温円形ノズルの計算 

 本節では，D3Q37 モデルを用いて石井らが行なった実験(11)を計算し，結果の比較を行う．

また，円形ノズルの計算を行うにあたり，円を図 4.11 のように近似的に表し，流入境界条

件を課した． 

 

図 4.11 円の近似 

 

4.4.1 計算対象 

 本節の計算対象は，円形ノズルによる等温の自由噴流である．図 4.12 に模式図を示す．

また，𝐷 はノズル内径であり，計算領域はノズル出口以降としている． 
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図 4.12 計算対象の模式図 

 

4.4.2 計算条件 

 計算条件は石井らの実験(11)と同様とするため，ノズル内径 𝐷 は 0.04 [m] ，主流マッハ数

は 0.9，レイノルズ数は約 8×106とした．また，流入境界は 4.2節に示した速度境界条件と

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．主流方向にノズル

出口からノズル内径の 8 倍だけ進んだ位置（𝑥/𝐷 = 8）の格子幅は 𝐷/50 とした．𝑥/𝐷 = 8 

以降は成長率を 1.11 倍とした．ジェット軸に対して垂直方向にはノズル中心からノズル径

の 1.2倍だけ進んだ位置（𝑦/𝐷 = 𝑧/𝐷 = 1.2）の位置で成長率を 1.11倍とした．また，時間刻

み幅は 0.0002とし，計算ステップを 40万とした．計算格子を図 4.13 に，計算条件を表 4.2 

に示す． 

 

 

図 4.13 計算格子 

 

表 4.2 計算条件 
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4.4.3 計算結果・考察 

 図 4.14 にジェットの速度分布および圧力擾乱の時間発展の様子を示す．図 4.14 はノズ

ル中心における xy 断面であり， 𝑡 は無次元時間を表している． 

 

 

 

(a) t = 0.4 

 



 

44 

 

 

(b) t = 1.6 

 

 

(c) t = 3.2 
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(d) t = 4.8 

 

 

(e) t = 8 

図 4.14 速度分布および圧力擾乱分布の時間発展の様子 

 

図 4.14 (a) の速度分布ではジェットが流入し，周囲空気の影響を受けることでジェット

が乱れ始めることがわかる．圧力擾乱分布では 𝑥/𝐷 = 3 ~ 5 ではジェットが流入したこと

により大きな圧力擾乱が発生している．𝑥/𝐷  = 2 付近では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．図 4.14 (b) の速度分布ではジェットの

先端部分が吸収領域（𝑥/𝐷 = 8 以降）の影響で，先端部分の速度が散逸していることがわか

る．圧力擾乱分布では吸収領域の影響でジェットが流入したことにより生じた大きな圧力

擾乱が散逸していく様子が確認でき，𝑥/𝐷 = 1 ~ 5 にかけて圧力擾乱が生じ続けていること

がわかる．図 4.14 (c) ~ (e) の速度分布では吸収領域の影響で速度が散逸しているものの，
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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 𝑥/𝐷  = 4 付近で消滅し

ていることがわかる．圧力擾乱分布では 𝑥/𝐷 = 1 ~ 7 にかけて圧力擾乱が生じ続けている

ことがわかる． 

次に，渦度分布と速度勾配テンソルの第二不変量（𝑄 値）の等値面(53）（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の時間発展を示す．図 4.15 の 𝑡  は無次元

時間を表す． 

 

 

(a) t = 0.4 
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(b) t = 1.6 

 

 

(c) t = 3.2 
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(d) t = 4.8 
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(e) t = 8 

図 4.15 渦度分布と Q等値面の時間発展の様子 

 

図 4.15 (a) ~ (e) の渦度分布より，速度せん断領域において渦度が大きくなり，散逸して

いく様子が確認できる．速度せん断領域において 𝑥/𝐷 = 0 ~ 2 付近までは，渦度が大きな

領域となっており，𝑥/𝐷 = 3 以降から渦度が散逸し始めていることがわかる．図 4.15 (a) の

Q 等値面では初期ジェットの流入により大規模な渦輪が生成されていることがわかる．図 

4.15 (b) ~ (e) では 𝑥/𝐷 = 0 ~ 2 付近にかけて複数の渦輪が生成されており，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． 

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．本計算

では図 4.16 の位置（𝑥/𝐷 = 2 ~ 8）で圧力擾乱を取得し，離散フーリエ変換(55)を行い，音圧

スペクトルを求めた． 

  

図 4.16 音源取得位置 
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図 4.17 に音圧スペクトルと 1/3 オクターブバンド分析の比較を示す．𝑥/𝐷 = 2 ~ 8 は本

計算によって得られた結果である．Exp は石井らによって得られた結果(11)であり，1/3オク

ターブバンド分析を施している． 

 

 

図 4.17 音圧レベルの比較（左図：音圧スペクトル，右図：1/3オクターブバンド） 

 

図 4.17 より，すべての位置で実験結果よりも大きな音圧レベルとなった．𝑥/𝐷 = 4 ~ 8で

は 1000 ~ 3000 [Hz] においてピークを持つことがわかる．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．ジェット騒音

の値が大きくなった理由は 4.3節で示した通り，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．また圧縮性 LES を用いた研究(56)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．一方で，本計算は 𝑥/𝐷 = 4 ~ 8 では 1000 ~ 3000 [Hz] で最大となり，高周波では減

少していく様子が確認できる．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．また，計算領域と吸収領域の境界上である 𝑥/𝐷 

= 4 で得られた圧力擾乱を JIS Z 8738(57)を用いて遠方場（𝑥/𝐷 = 37.5）に減衰させることで

得られた 1/3オクターブバンドの結果を比較すると以下の図のようになった． 
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図 4.18 JIS Z 8738(56) による遠方場の 1/3 オクターブバンド 

 

図 4.18 より，1/3オクターブバンドの結果はほとんど変化しないことがわかる．一方で，

図 4.17 の 1/3オクターブバンドの 𝑥/𝐷 = 6 ~ 8の結果では，𝑥/𝐷 = 4 よりも 4 [dB] 程度減

衰しているため，この減衰は吸収領域の数値粘性により生じたと考えられる． 

 以上のことから，FMT-LBM は従来の LBM と同様に速度せん断の強さを過大評価するこ

とで，圧力擾乱が大きくなるものの，高レイノルズ数流れを計算できる手法であると言える． 

 

4.5 非等温円形ノズルの計算 

 本節では，Jamesらの実験(8)を計算する．ジェット中心軸上の速度分布と音響結果を比較

する．また前節と同様に円形を図 4.11 のように近似的に表し，流入境界条件を課した． 

 

4.5.1 計算対象 

 本節の計算対象は，円形ノズルによる非等温の自由噴流である．前節では，ジェットと大

気の温度勾配 𝑇𝑗/𝑇0 は 1 であったが，本節では 𝑇𝑗/𝑇0 = 2.7 とする．図 4.19に問題設定の

模式図を示す．また，𝐷 はノズル内径であり，計算領域はノズル出口以降としている． 
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図 4.19 計算対象の模式図 

 

4.5.2 計算条件 

 計算条件を James ら(8)と同様とするため，ノズル内径 𝐷 を 0.0508 [m]，主流マッハ数を

0.9，レイノルズ数を約 3.7×106 とした．また，流入境界はディリクレ条件とし，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．主流方向にノズル出口からノズ

ル内径の 8倍だけ進んだ位置（𝑥/𝐷 = 8）の格子幅は 𝐷/50 とした．𝑥/𝐷 = 8 以降は成長率

を 1.11 倍とした．ジェット軸に対して垂直方向にはノズル中心からノズル径の 1.2 倍だけ

進んだ位置（𝑦/𝐷 = 𝑧/𝐷 = 1.2）の位置で成長率を 1.11倍とした．計算格子は図 4.13と同様

であり，計算条件を表 4.3 に示す． 

 

表 4.3 計算条件 
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4.5.3 計算結果・考察 

 図 4.20 にジェットの速度分布および圧力擾乱の時間発展の様子を示す．図 4.20 はノズ

ル中心における xy 断面であり， 𝑡 は無次元時間を表している． 

 

 

 

(a) t = 0.4 

 

 

(b) t = 1.6 
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(c) t = 3.2 

 

 

(d) t = 4.8 
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(e) t = 8 

図 4.20 速度分布および圧力擾乱分布の時間発展の様子 

 

図 4.20 (a) の速度分布ではごく初期ジェットの流入によって，円弧状の弱い衝撃波が先

行し，静止気体を伝播している．これは熱流体解析であるために確認できた圧縮性流れの特

徴である．また，周囲空気の影響を受けることでジェットが乱れ始めることがわかる．圧力

擾乱分布では 𝑥/𝐷 = 3 ~ 5 ではジェットが流入したことにより圧力擾乱が発生している．

それ以降の流動の様子は前節と同様である． 

次に，渦度分布と速度勾配テンソルの第二不変量（𝑄 値）の等値面(53)（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の時間発展を示す． 
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(a) t = 0.4 

 

 

(b) t = 1.6 
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(c) t = 3.2 
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(d) t = 4.8 

 

 

(e) t = 8 

図 4.21 渦度分布と Q等値面の時間発展の様子 
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図 4.21 (a) ~ (e) の渦度分布より，速度せん断領域において渦度が大きくなり，散逸して

いく様子が確認できる．速度せん断領域において 𝑥/𝐷 = 0 ~ 2 付近までは，渦度が大きな

領域となっており，𝑥/𝐷 = 3 ~ 5 にかけて渦度が散逸し始めていることがわかる．図 4.21 (a) 

の Q 等値面では初期ジェットの流入により大規模な渦輪が生成されていることがわかる．

図 4.21 (b) ~ (e) では 𝑥/𝐷 = 0 ~ 2 付近にかけて複数の渦輪が生成されており，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． 

 次に，時間平均したジェットの中心速度の実験結果(8)との比較を示す．以下の図の 

𝑢𝑐/𝑈𝑗  はジェットの中心速度と流入境界の速度の比である．𝑥/𝐷  はノズル出口からの距離

をノズル内径 𝐷 で表している．図 4.22 より，本計算は 𝑥/𝐷 = 3で実験よりも小さな値と

なったものの，他の位置においては実験と同様の傾向を示していることがわかる．このこと

から，FMT-LBMは高レイノルズ数で温度勾配がある流れであってもジェットの中心のよう

な変化の少ない領域を正確に計算することのできる手法であると考えられる． 

 

 

図 4.22 速度分布の比較 
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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．本計算

では図 4.23 の位置（𝑥/𝐷 = 4 , 6）で圧力擾乱を取得し，離散フーリエ変換(55)を行い，音圧

スペクトルを求めた． 

 

図 4.23 音源取得位置 

 

図 4.24 に音圧スペクトルと 1/3オクターブバンド分析の比較を示す．𝑥/𝐷 = 4 , 6は本計

算によって得られた結果であり，ノズル出口の中心からの距離をノズル内径 𝐷 を用いて表

している．Exp は James らによって得られた結果(8)であり，1/3 オクターブバンド分析を施

している．以下の図に音圧スペクトルと 1/3オクターブバンド分析の比較を示す． 

 

図 4.24 音圧レベルの比較（左図：音圧スペクトル，右図：1/3オクターブバンド） 

 

図 4.24 より， 𝑥/𝐷 = 4 , 6で実験結果よりも大きな音圧レベルとなり，2000 ~ 3000 [Hz] 

において最大となることがわかる．ジェット騒音の値が大きくなった理由は 4.3節で示した

通り，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．圧縮性 LES を用い

た研究(56)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が過大評価されてしまうとの報告がなされているため，本計算でも同様のこと
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が生じたと考えられる．一方で，高周波では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． 

 以上のことから，FMT-LBM は従来の LBM と同様に速度せん断の強さを過大評価するこ

とで，圧力変動が大きくなるものの，高レイノルズ数かつ非等温流れ場を計算できる手法で

あると言える．また，温度勾配のある流れ場の計算ができたことから，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と考えられる． 

 

4.6 まとめ 

 本章では，FMT-LBM は格子解像度が十分高ければ非物理的な流れの加速を抑制可能で 

𝑅𝑒 = 106 程度の熱流体解析を実現できることを示した．また，流入境界を速度境界条件と

することでディリクレ条件よりも非物理的な流れの加速を抑制できることを示した．また，

FMT-LBM へ SGS モデルを実装することにより速度せん断領域における速度のオーバーシ

ュートをわずかに抑制できることを示した．等温・非等温円形ノズルの計算ではジェットに

よる音源の生成を捉えることができ，渦の生成から崩壊・分裂までを捉えることができた．

音圧レベルの比較では過大評価するが，ピーク周波数などでは実験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ることを示した．  

以上のことから，FMT-LBM は従来の LBM では計算が困難であった高レイノルズ数流れ

や温度勾配のある流れを計算でき，ジェット騒音の発生と伝播を定性的に評価できる手法

であると言える． 

温度勾配がある流れ場を計算できたことによって，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，自由噴流のせん断層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(56)．

よって，本計算コードもせん断層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． 
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第 5章 結論 

本研究ではジェット騒音の予測に向けた FMT-LBM による流体計算コードの開発を目的

とし，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．このことから，物体反射を伴う音

の伝播解析において，非常に有効であることを示した． 

次に，D3Q37モデルを用いて自由噴流場の計算を行なった．FMT-LBMは流れ場に対する

解像度が不足している場合，速度が増加してしまうが，十分な解像度があれば抑制できるこ

とを示した．さらに流入境界を速度境界条件とすることでディリクレ条件よりも速度の増

加を抑制できることを示した． 

四角形ノズルの流体計算では，ジェットによる音源の生成と渦の生成から崩壊・分裂まで

を捉えることができた．渦度分布が実験結果と同様の傾向であることを示し，SGS モデル

を実装することにより速度せん断領域における速度のオーバーシュートを抑制できること

を示した． 

等温・非等温円形ノズルの流体・音響計算では，ジェットによる音源の生成と渦の生成か

ら崩壊・分裂までを捉えることができた．音圧レベルを過大評価するが，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ることを示し

た． 

 以上のことから，FMT-LBM は LEE と比較して，短時間かつ高精度に流体騒音を捉える

ことができ，従来の LBMと比較して，高レイノルズ数流れかつ温度勾配のある流れを計算

することのできる手法であると言える． 

 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

への速度擾乱の付与(56)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．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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付録 

模型用ジェットエンジンへの適用 

 本研究室所有の模型用ジェットエンジンである Jet cat 社の P160SX を用いた実験(58)の音

響結果の比較を行う．これまでに推力やジェット騒音の計測(58) ~ (61)などを行なってきた実績

がある．表 1 に P160SXの仕様を，図 1 に試験装置の外観を示す． 

 

表 1 P160SXの仕様 

 

 

図 1 試験装置の外観 

 

 計算対象は，P160SX のノズル出口以降とする．計算格子は 4.4，4.5節と同様である．計

算条件は，文献(58)と同様とし，表 2 に示す．また，流入境界をディリクレ条件とし，実験

(58)は高知工科大学香美グラウンドで行なったことから，流入境界を除いた流入側の境界面

と流出境界をノイマン条件とし，その他は大気圧条件とした． 
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表 2 計算条件 

 

 計算結果として音圧スペクトルの比較のみ示す．本計算の音圧スペクトルはジェット軸

に対する方位角 30 [deg]の 𝑥/𝐷 = 4 の位置で取得した圧力擾乱を離散フーリエ変換(55)する

ことで求め，JIS Z 8738(57)を用いることで遠方場の音圧スペクトルとした． 

 

 

図 2 音圧スペクトルの比較 
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 図 2 より，計算結果は実験結果よりも大きな音圧レベルとなったが，実験結果と同様に

1000 ~ 3000 [Hz] において最大となり，高周波では減衰していくことがわかる．4.4 ，4.5 節

よりも実験結果に近づいた値が得られた．以下の図にノズル出口近傍の時間平均した速度

分布（𝑢̅）を示す． 

 

 

図 3 時間平均速度分布（左図：本付録の結果，右図：4.5節の結果） 

 

図 3 より，速度せん断領域の加速を抑制できていることがわかる．計算条件の違いは流

入側の境界面をノイマン条件とした点のみであることから，計算領域内にノズルを配置し，

その周囲に格子を生成して，FMT-LBM を実行すれば，ジェット騒音をより高精度に予測可

能であると考えられる． 
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