
 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
非定常ＣＦＤ解析による空力騒音の予測と低減 

 

 

 

 

 

 

 

 
 
 
 
 

越  智  章  生  
 

 



 

 

 

 

 

 
 
非定常ＣＦＤ解析による空力騒音の予測と低減 

 

Prediction and Reduction of Aeroacoustic Noise  

Based on Unsteady CFD Analysis 

 
 
 
 
 

2011 年 3 月  

 
 
 
 

名古屋大学大学院工学研究科  
航空宇宙工学専攻  

 
 

越  智  章  生  
 

 



 

- i - 

 

目次  

 

第１章  序論 · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · 1  
１ .１ .  本研究の背景 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1  

１ .１ .１ .  航空機C F D解析の現状と未来（定常から非定常へ） . . . . . . . . . . . . 1  
１ .１ .２ .  非定常解析の課題 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3  
１ .１ .３ .  高次精度数値解法の必要性 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3  
１ .１ .４ .  非構造格子と高次精度数値解法 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4  

１ .２ .  本研究の目的 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5  
１ .３ .  本論文の構成 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5  

第２章  非構造直交格子での高次精度解法の開発 · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · 6  
２ .１ .  はじめに . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 6  
２ .２ .  計算格子 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7  
２ .３ .  支配方程式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1 1  
２ .４ .  数値解法 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1 2  

２ .４ .１ .  等間隔格子でのWENOスキーム . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1 2  
２ .４ .２ .  不等間隔格子でのWENOスキーム . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1 4  
２ .４ .３ .  物体表面の勾配を考慮した境界条件 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1 8  

２ .５ .  並列計算 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2 4  
２ .６ .  簡易検証 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2 6  
２ .７ .  その他の格子生成と解析例 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2 8  
２ .８ .  本章の結論 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3 3  

第３章  平板翼の後流に対する検証 · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · 34  
３ .１ .  はじめに . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3 4  
３ .２ .  風洞試験 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3 4  
３ .３ .  解析結果と風洞試験結果の比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3 6  

３ .３ .１ .  後流の平均流速 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3 9  
３ .３ .２ .  後流の速度変動のRMS値 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4 3  
３ .３ .３ .  後流の流速の時歴 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4 6  
３ .３ .４ .  後流の流速の周波数特性 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 4 8  

３ .４ .  本章の結論 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5 6  
第４章  航空機脚の非定常流れ場に対する検証 · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · 57  

４ .１ .  はじめに . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5 7  
４ .２ .  解析モデル . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5 7  

４ .２ .１ .  解析形状 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5 7  
４ .２ .２ .  計算格子 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5 7  

４ .３ .  風洞試験 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 6 2  
４ .４ .  解析結果と試験結果の比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 6 2  



 

- ii - 

４ .４ .１ .  モデルA . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 6 2  
４ .４ .２ .  モデルB . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 6 7  

４ .５ .  本章の結論 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7 8  
第５章  航空機脚騒音低減デバイスの開発 · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · 79  

５ .１ .  はじめに . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7 9  
５ .２ .  脚モデルおよび設計条件 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7 9  

５ .２ .１ .  脚モデル形状 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7 9  
５ .２ .２ .  設計条件 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 0  

５ .３ .  解析手法について . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 1  
５ .３ .１ .  解析モデル . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 1  
５ .３ .２ .  計算格子 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 1  

５ .４ .  風洞試験について . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 4  
５ .５ .  非定常流れ場の解析結果 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 4  
５ .６ .  騒音低減デバイスの設計 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 8  

５ .６ .１ .  騒音低減手法について . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 8  
５ .６ .２ .  脚の音源検討 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 8  
５ .６ .３ .  C F D解析によるデバイス形状設計 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 8  
５ .６ .４ .  F W Dリンクの騒音低減デバイス . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 8 9  
５ .６ .５ .  サイドリンクの騒音低減デバイス . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9 1  

５ .７ .  風洞試験によるデバイス効果の確認 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9 4  
５ .８ .  デバイス効果拡大に向けた検討 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9 7  
５ .９ .  本章の結論 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9 8  

第６章  結論 · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · 99  
参考文献  101  
謝辞   104  
本博士論文に関連する投稿論文 · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · 105  

 

 

 

 
 

 



 

- 1 - 

第１章 序論 

１.１. 本研究の背景 

１.１.１. 航空機CFD解析の現状と未来（定常から非定常へ） 

現在，航空機の空力解析には，ナビエ・ストークス方程式にレイノルズ平均を施し

たレイノルズ平均ナビエ・ストークス(RANS)方程式を種々の乱流モデルを用いて解

くCFD解析手法が，一般的に使われている．これらの航空機用のCFD解析ソフトは

もっぱら巡航時の定常的な流れを，いかに短時間に精度良く解くかに主眼を置かれて

開発が進められてきた．様々な研究者の努力の結果や計算機の能力の向上により，近

年では巡航時の性能評価において空力設計の主要な手段として確立した． 図１-１と

図１-２ [1]の比較により，いかにCFDがよく利用されるようになったかが分かる．

また航空機の性能の向上や設計期間の短縮， 図１-３に示すような風洞試験回数の削

減によるコスト低減に大きく貢献できるまでになった [2], [3]．このように，現在の

CFD解析技術は，与えられた機体形状に対して巡航状態での空力性能は，完全では

無いものの，実用的な範囲で十分答えることが出来るようになったといえる． 

これらの現状を振り返り，将来の航空機CFD解析の目指す方向の一つとして，巡

航時以外の飛行領域(フライトエンベロープ)での空力性能，例えば低速設計において

重要な値である高迎角での最大揚力係数(CLmax)や，大きく舵面を動かした場合の流

れや剥離した流れからの空力振動等の評価を行いたいということが挙げられる．この

巡航域から外れた航空機の飛行状態に対しては，現在のCFD解析では，十分には答

えることが出来ていない．これに答えることが，将来のCFDに求められていること

ではないかと考られ，幾つかの研究も行われている [4]．このフライトエンベロープ

の中心部以外での解析を行うには，現状のRANS方程式ベースの解析では十分ではな

く，LES (Large Eddy Simulation) [5]やDES [6]に代表されるRANS/LESのハイブリッ

ド解法で解く必要があり，これらには定常ではなく非定常解析が必須である． 

さらに近年空港周辺の環境問題から，航空機の騒音規制が厳しくなっており，機

体設計においても低騒音化が重要な課題となりつつある．エンジン騒音が高バイパス

比化等で大幅に騒音が低減される中，スラットやフラップ等の高揚力装置や，脚など

の機体から発生する空力音の問題が顕在化しつつある．このような空力騒音の低減に

も非定常CFD解析は，空力現象の解明や騒音予測等の役割が期待されている．例え

ばJAXAでは高揚力装置の空力騒音低減への取り組みを行っている [7]． 
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図１-１ Boeing 777 開発時における CFD の役割 

 

 

図１-２ Boeing 787 開発時における CFD の役割 

 

 
図１-３ CFD の発展と開発における高速風洞試験モデルの数の関係 
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１.１.２. 非定常解析の課題 

前項で述べたように，非定常解析の必要性は年々高くなりつつあり，実際に多く

の非定常解析が実施されるようになってきた．この非定常流れ場解析の実用化への主

な課題は，計算規模の増大，複雑形状への格子生成，検証データの不足の３つである．

これらの中でも最も大きな課題である計算規模の増大には２つの要因がある．１つ目

の要因は，非定常解析では時間方向にも精度を保つため，小さい時間刻みで時間方向

にも解を追っていく必要があり，収束解を１つ求めれば良い定常解析に比べて時間ス

テップ数が十倍から百倍必要となることである．2 つ目の要因は，非定常解析では渦

をなるべく拡散させずに捉えることが必要で，細かい格子が必要となる．これらから

非定常解析では定常解析と比較して，格子点数が数倍から数十倍必要となる．以上よ

り非定常解析では定常解析に比べて百倍を超える計算規模となり，必要とする計算リ

ソースは，定常解析よりも遥かに大きなものとなる．また，渦を捉えて解析を行うに

は，格子の直交性や格子間隔のストレッチ等にも細心の注意が必要であり，実用的な

複雑形状での格子生成が困難となっている． 

このような課題に対して，現在よく使われている実用解析ソフトは定常解析に重

点を置いて開発されたもので，非定常解析に向いているとはいえない．現在の実用

CFD 解析ソフトはほとんどが空間２次精度の数値解法を用いている．その理由とし

て，定常問題では２次精度でおおむね良好な解が得られること，収束を速くするには

細かい振動の出ない低次の数値解法の方が好まれること，高次精度解法は実装するの

が難しくさらに計算時間がかかることが挙げられる．しかしながら空間２次精度では

数値粘性により渦が急速に拡散してしまい，非定常現象を忠実には再現できない，も

しくは忠実に再現しようとすると実現不可能なほどの膨大な格子点数が必要となる．

このことから現状は，解像度が不足していることを認識しつつ非定常解析を実施して

いる．空間２次精度のままでは今後大幅な解析精度の向上は困難な見通しである． 

また CFD の検証を行うためのデータに関しても，定常流れでは力や圧力分布のデ

ータが豊富に存在するが，非定常の試験結果は時間軸や周波数軸が加わりデータ量が

膨大になるため，計測やデータ配布が難しく，公開された検証データも少ないという

課題がある． 

１.１.３. 高次精度数値解法の必要性 

計算量が膨大となるという非定常解析の課題に対して空間３次精度以上の高次精

度数値解法は，解析の効率を大幅に向上できる可能性を持っている．例えばShuらの

研究 [8] では， 図１ - ４に示すように，５次精度の Weighted Essentially Non-
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Oscillatory (WENO)スキーム [9]は，時間を追って２次元渦を保持するために必要な

格子点数が，通常の２次精度TVDスキームと比較すると一方向あたり 1/4 以下となる

ことが示されている．これを３次元解析に適用すると(1/4)3=1/64 となり大幅な格子

点数の削減が期待できる．一方でWENOによる高次精度化での総計算時間の増加は，

おおむね２倍程度であるため，格子点数削減による計算量の低減の方が遥かに大きい．

このように高次精度解法は非定常CFD解析の効率を大幅に向上させることが出来る． 

 

   

a)２次精度 80 点 d)２次精度 320 点 c)５次精度 80 点 
 

図１-４ ２次精度 TVD スキームと５次精度 WENO スキームの比較 
（２次精度の 320 点の結果は，５次精度 80 点の結果に劣る） 

 

１.１.４. 非構造格子と高次精度数値解法 

前項で述べたように，空間高次精度解法の導入は大きなメリットがあるが，現実

には高次精度解法は構造格子を用いた研究用のコードでは一部で使われているが，構

造格子は複雑形状まわりに格子生成を行うために多大な時間が必要であり，実機の非

常に複雑な形状を扱うことに適していない．またたとえ構造格子を用いた場合でも曲

線座標ではメトリック評価の高次精度化が難しく，５次精度以上の高次精度を実現す

るのは容易ではない． 

一方で非構造格子は複雑形状を扱うことのができるが，高次精度を実現可能な数

値解法としてはSpectral Volume(SV) 法 [10]や，  Discontinuous Galerkin (DG)法

[11]などが提案されているが，これらは計算負荷が非常に大きく，通常の２次精度

スキームと比較して，数十倍から百倍以上の計算量となるため，実用的に用いるのは

困難である．またこの非構造格子においても，非常に複雑形状に対して格子生成を行

うのは容易ではなく，現在でも数多くの研究が実施されている．なかでも直交格子は，
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複雑形状への適合性が高く近年活発に研究が行われている [12], [13], [14]．しかし

かながらこれらの研究でも空間離散化の次数は２次にとどまっている． 

 

１.２. 本研究の目的 

前節で述べたように，非定常解析を効率良く行うことができる高次精度数値解法

は，これまでの定常解析を主とする CFD 解析の適用範囲を大幅に広げるものである．

また，非構造格子は，実用的な複雑形状を取り扱うために必要不可欠なものである．

そこで本研究では，この非構造格子を用いて高次精度を実現できる CFD 解析ツール

の開発を行うものとする．本ツールは，格子生成ソフトと流れ場解析ソフトからなり，

複雑形状に対して，非定常解析を実施できるものとする．また CFD 解析ツールを実

際の設計に適用するにためは精度の検証が不可欠であり，多様な流れ場で風洞試験と

比較し，適用範囲を明らかにすることとする．また実際に，非定常 CFD 解析を用い

て空力設計を行い非定常解析の有用性を示すことは，CFD の適用範囲の拡大に必要

な事項である． 

 以上のことから，本研究の目的は，「非定常 CFD 解析に適した CFD 解析ツール

の開発と検証を行い，非定常解析を用いて空力設計を実施する」こととする． 

１.３. 本論文の構成 

本論文は以下のように構成される． 

第２章では，解析ソフトの開発について格子生成法と非構造直交格子上での高次

精度数値解法の詳細を述べる． 

第３章では平板翼後流の非定常流れの風洞試験結果との比較を行う． 

第４章において航空機の中でも非定常性の高い流れ場である脚まわりの流れ場に

ついて，2010 年に行われた AIAA Aeroacoustics Conference での機体騒音ワークシ

ョップで公開された，脚の簡易および詳細形状とその風洞試験結果を用いて解析精度

の検証を行う． 

第５章でそれまでのソフト開発と解析精度の検証を踏まえ，実際の設計への適用

として，航空機脚の空力騒音の低減化デバイスを非定常 CFD 解析を用いて設計し，

風洞試験でその効果を確認する． 

最後に第６章において，各章の結論をまとめ本研究の成果を述べる． 
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第２章 非構造直交格子での高次精度解法の開発 

２.１. はじめに 

第 1 章で述べたように，定常 CFD 解析はこれまで多くの実績を残し，航空機の開

発に多大な貢献をしてきた．一方で計算機の発展に伴い非定常 CFD 解析はようやく

実際の開発に適用できるところまで来ているが，適用範囲の拡大のために非定常解析

に適した CFD 解析ツールが必要となっている． 

本章では，本研究で開発した非定常解析に適した新しい CFD 解析ツールの詳細を

述べる．本研究での新しい CFD 解析ツールの開発においては，以下の３つの機能を

実現することを主眼に開発を行った． 

 

１．実用問題での複雑形状に対応できる 

２．非定常解析を効率的に行うために高次精度数値解法を適用する 

３．大規模解析に対して並列計算を行える 

 

これらの機能を実現するために，本研究で用いた主要な構成を以下に示す． 

 

１．八分木による AMR 細分割を行う非構造直交格子 

２．高次精度数値解法である WENO スキーム 

３．OpenMP と，領域分割による MPI による並列化 

 

計算格子には直交格子を用いるが，等間隔格子で３次元の複雑な機体形状を解く

のは計算効率の面で著しく不利となるので，格子を必要な場所に効果的に配置するた

め，格子を再帰的に八分木(１つのセルをxyz方向に２分割し計８個の子セルを作成す

る)で細分割するAMR (Adaptive Mesh Refinement) 法 [15]を用いた．AMRを用いる

ことで，必要な場所に必要な格子密度を配置することができる． 

 

高次精度数値解法にWENOスキームを用いたのは，その他の非構造格子上で高次

精度を実現する数値解法であるSpectral Volume 法 [10]や， Discontinuous Galerkin 

[11]法は，著しく計算負荷がかかること，WENOスキームは通常構造格子で使われ

るが，今回は非構造だが直交格子であるため，ある程度構造格子の特徴も持っており，

実装可能と判断したためである． 
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並列計算は計算領域を複数に分割し，それぞれをプロセス毎に割り当て実行する

こととした，プロセス間の通信はMPI (Message Passing Interface)を用いる．また超

大規模並列やJAXAのスーパーコンピュータ(JSS)でのIMPACT並列に対応するためプ

ロセス内をOpenMP [16] [17]を用いてスレッドに分けて並列計算することも行う．大

規模解析を行うために 1000 万セル以上の解析にも十分対応できるものとする． 

 

２.２. 計算格子 

計算格子には八分木によるAMRを用いた非構造直交格子を採用した．その主な理

由は，直交格子は空間高次精度数値スキームの使用に優れている事と，複雑形状の取

り扱いに適していることの２点である．直交格子を使用することで，x,y,z方向の微

分を分離することが可能となり高次精度解法を実装する際の複雑性を大幅に低減する

ことが可能となる．また直交では無い完全な非構造格子では得られる最大の空間次数

は通常は高々３次であるのに対して，直交格子では５次精度，７次精度等の高い次数

も可能である [9] [18]. また格子を 図２-１のようにx,y,z方向すべてに２分割し，合

計８個の小さいセルを作る八分木によるAMRを用いて再帰的に何度も細分割を繰り

返すことで，物体近傍や後流で空間解像度を高めることが出来る． 図２-１に第３章

の解析で用いた平板翼まわりの非構造直交格子を示す．図にあるように，直交セルが

物体に近づくにつれ，細分割されセルが小さくなっている．またこの解析では平板の

後流に着目しているため，翼の後ろ側で格子が細かくなるようにしている． 
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図２-１ 平板まわりの非構造直交格子 
 

 
次に 図２-１に示すような格子を作成するプロセスを 図２-２に示す．格子生成は

以下のような手順で行われる 
 

a) 表面格子の読み込み(STL 形式または，AVS-Ucd 形式) 

b) ベース格子の作成(端点の座標及び，x,y,z 方向の分割数を指定) 

c) ブレゼンハム(Bresenham [19])の方法を用いて，表面格子と干渉する 

ベース格子のセルをマーク 

d) マークした八分木で細分割 

e) c)，d)を指定した回数繰り返し行う 

f) 表面と干渉するセルをマークし物体表面と内外判定 

g) 細分割レベルのスムージング 

h) 物体表面の法線ベクトルの設定 

 

 

 

主流 
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このような手順で格子を分割することで，比較的容易に破綻することの無い格子

生成を行うことが出来る．またこの格子生成では，内部的に座標を表すために整数を

用いている．これは，実数を使うと座標の演算を行う際にわずかな打切り誤差により，

格子の内外の判定が誤ることを防止する効果がある． 

直交格子の問題点としては，境界層内で層状の格子を張ることが出来ないため，

境界層の速度プロファイルを十分に解像することが困難なことが挙げられる．これに

対しては境界付近のみ層状のセルを作成する等の幾つかの解決策が提案されているが，

本研究では適用しておらず将来の課題である． 

直交格子を用いるその他の利点は，直交格子を用いることで格子点の座標やメト

リック，法線ベクトル等の幾何情報をほとんど持たなくて良いことから計算速度やメ

モリ使用量で優位な点である． 

以上のような手順で自動的に格子を作成するプログラムをプログラミング言語

Java を用いて開発を行った．Java はオブジェクト指向型のプログラミング言語で，

非構造格子作成のような複雑なアルゴリズムを実装する上で，効率良くプログラミン

グが行える．また Fortran には無い可変長の配列(ArrayList)等の機能もあり利便性に

優れている．この Java コードは，表面形状として STL 形式または UCD 形式(商用ソ

フト AVS の非構造データ)と，ベースとなる直交等間隔格子の情報(x,y,z 方向に異な

る大きさや分割数の指定が可能)，再帰的に細分割を行う回数や場所を指定すること

で，格子生成を実施する．格子生成の時間は，PC(64bit Linux)を用いて，100 万セル

の格子で 2 分，1000 万セルの格子で 40 分程度である． 
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a) 表面格子の読み込み b) ベース格子の作成 

    
c) 表面と干渉するセルの探索 d) 干渉セルの細分割  

    
e)細分割を繰り返し行う f) 表面と内部にマーク 

    
g) 細分割のスムージング h) 法線ベクトルの設定 

 
図２-２ 格子生成プロセス 
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２.３. 支配方程式 

本研究で開発する支配方程式は，３次元圧縮性ナビエ・ストークス方程式である

（例えば [20] [21]）． 
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( )xyyxxy vu +== μττ ， ( )yzzyyz wv +== μττ ， ( )zxxzzx uw +== μττ  
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μ：粘性係数，κ：熱伝導係数 

 

本研究のように，高次精度解法を用い乱流モデルを使わずに解析することは，LES

でのサブグリッドスケールモデルを数値解法が陰的に持つ数値粘性で代用したと考え

ることもでき，擬似直接解法やImplicit LES [22]と呼ばれる． 
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２.４. 数値解法 

本研究では，Essentially Non-Oscillatory(ENO)スキーム [23]の拡張である有限差

分のWENOスキームを用いて流束関数を内挿しセル境界面での数値流束を求め，有

限体積的に積分している．本項では，まず等間隔格子でのWENOスキームについて

述べ，次に本研究で拡張を行った不等間隔格子へのWENOスキーム適用 [24]につい

て述べる．また直交格子を用いた解析で問題となる，物体表面の境界を階段状にしか

取り扱えないという問題に対して，物体表面の法線ベクトルを考慮した境界条件を用

いることで，近似的に階段状ではなく滑らかに扱うことの出来る境界条件 [25] [26]

を開発し，非粘性流束の計算に使用している． 

粘性項は２次精度中心差分的に算出した．現状は乱流モデルを用いず，分子粘性

のみを考慮した層流解析（擬似直接解法）で計算を行っている．時間積分については，

第３章の解析では，３段階３次精度のRunge-Kutta陽解法を用いた．4 章以降の解析

では大きい時間刻みを用いるために，陰解法の時間積分法であるMFGS陰解法 [27]

を用いて時間積分を行った． 

 

２.４.１.  等間隔格子でのWENOスキーム 

WENOスキームではまずENOスキームと同様に，格子セルでの物理量から特性速

度がプラス方向とマイナス方向の流束関数の値を求め，それぞれ別にENO内挿を行

う．このとき， 図２-３中のa)～d)に示すように，用いる格子のステンシルをずらし

ながら (2-1),(2-2) 式を用いて複数の内挿を行う．(2-1)式は，セルでの流束関数の値f

を内挿関数qを用いてセル界面での数値流束f
^

を求めることを示している． 
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(2-2)式は，(2-1)式の内挿関数qが重みaによって作られていることを示している．

式中のrは内挿に用いる格子点の数を，kはステンシルの番号を示している． 図２-３

では４点で内挿を行っており，a)～d)の内挿はすべて３次関数での内挿となる．ここ
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で内挿の次数は３次であるが，スキームとしての精度は流束をセルの左右で差し引き

するので４次精度のスキームとなる．これは０次近似のスキームが１次精度となるの

と同じである． 

ENOスキームでは，この複数の内挿の中で，最も滑らかなものを採用し４次精度

を保ちながら数値振動を防いでいる．一方で 図２-３中のe)のようにすべての格子点

を使い６次内挿(スキームとしては７次精度)することも可能である．しかしステンシ

ル中の物理量に少しでも不連続があれば容易に発散してしまう．そこで図中f)に示す

WENO内挿では，(2-3)式に示すようにa)～d)のENO内挿に重み係数ωkを乗じて内挿

することにより，物理量が滑らかな領域では精度の高いe)の内挿になると同時に，解

が不連続を含む領域ではa)～d)の中で滑らかな分布の重みが大きくなるようにして，

解の精度と安定性を両立させている． 
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ωk は， (2-4) 式に示すようにステンシルの変動の大きさの指標αk を正規化したも

のである． 

αkは (2-5) 式から求まる．(2-5) 式中の分子Cr
kは，理想状態のWENO係数であり，

すべてのステンシルでの変動指標αk が同じであれば，ωk =Cr
kとなる．この時， 図

２-３のa)～d)のENO内挿結果を加重平均しe)のステンシル全体でより高次の内挿を

行ったものと同じになり，2r-1 次精度が実現される．等間隔格子でのCr
kの値は，参

考文献 [9] [18]に示されている． 

(2-5) 式の分母は，変動がある場合により滑らかなステンシルの重みが大きくなる

ようにバイアスをかけるもので，ゼロ割を防ぐε(=10-6)と，変動の大きさの指標と

なり(2-6)式で示されるISkと，重みの強さの調整パラメータp(p=1～r,通常 2)から出来

ている．等間隔格子では(2-6)式は参考文献 [9]にあるように，セル中心の値の簡単な

内挿として計算することができる． 
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精度に関してまとめると，等間隔格子では r 点のステンシルを r 個使った(使う点

数は合計 2r-1 個)場合では，ENO スキームでは r 次となり，WENO スキームでは解

が滑らかな場所では 2r-1 次，解の変動が大きい場所では r 次のスキームとなる． 

 

 

 格子セル i-3 i-2 i-1 i i+1 i+2 i+3 

a) k=3 r=4 ENO 4 次精度 
b) k=2 r=4 ENO 4 次精度 
c) k=1 r=4 ENO 4 次精度 
d) k=0 r=4 ENO 4 次精度 
e) k=0 r=7 ENO 7 次精度 

f) WENO 7 次精度 
a) ～ d)の内挿 

i+1/2i-1/2

 

 
図２-３ ENO,WENO 数値解法でのステンシル 

 

 

２.４.２.  不等間隔格子でのWENOスキーム 

等間隔格子の場合は，(2-2),(2-3)式での内挿係数は比較的簡単に求めることができ

るが，AMR細分割を用いた直交格子では通常の定式化は使えないため，本研究で不

等間隔格子への拡張を行った．AMR細分割をもちいた場合は， 図２-４のように格子

分割の境界ではセルが不等間隔になるので等間隔のステンシルの場合と，不等間隔の

あるステンシルで場合分けを行い，ENOの重み係数を不等間隔用に計算し精度を保

っている．以下に不等間隔格子におけるWENOスキームの定式化について述べる． 

図２-５に，不等間隔格子でのセル境界の位置xと，セル境界での物理量fと，セル平

均の物理量 f̄の関係を示す． f(x)の区間(x0,x1)のセル平均の物理量 f̄0+1/2 は  (2-7) 式，

区間(x1,x2)のセル平均の物理量 f̄1+1/2 は (2-8) 式で表される． 
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これをテイラー展開を用いて書き下すと (2-9) 式となる．  
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また一般化した， f̄ i+1/2 を (2-10) 式に示す． 
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WENO スキームの前の段階での ENO のスキーム構築のために，セル中心の平均値

( f̄-1+1/2, f̄0+1/2, f̄1+1/2, f̄2+1/2)からなるステンシルを考え，これらに内挿の重み係数 ak,l

をかけて内挿し，セル境界 x0 と x1 での値を求める．例えば，x0 であれば，f(x0)の

項のみが残るように重み係数を決め，x1 であれば (2-11) 式になるようにこの内挿係

数 ak,l を決める．この時，セル平均値を示す(2-10)式の各微分にかかる係数は，格子
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の座標 x に依存しおり，不等間隔格子ではステンシル毎に異なる値となる．そこで，

これらの式からセル境界 f0 や f1 を求めるときに，線形一次方程式を LU 分解を用い

て解き内挿係数を求めた． 
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このようにして ENO 内挿を求め，これをステンシルをずらしながら複数行う．こ

れを一般化したものが (2-12) 式である． 
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セル境界 fi の値を，r 個の値を用いて内挿する時の k 番目のステンシルでの ENO

内挿の結果が fr
i ,k である．ak,l は，k 番目のステンシルを用いたときの l 番目のセル平

均値の重み(内挿係数)をあらわす．Σak,l=1 である．r 個からなるステンシルを用いた

ときの内挿の精度は r-1 次となる． 

 

次に WENO 内挿では，ENO 内挿で求めた fr
i ,k にさらに重み ωk を掛けて足し合わ

せ内挿を行う．不等間隔用の再構築は計算負荷が高いため，当初は ENO 内挿係数

ak,l の部分のみ不等間隔セル用の係数を求め，ωk については等間隔の簡単な内挿式を

用いていたが，空力音の解析を行った際に，セルの大きさが変わる領域を後流が通過

する場所から非物理的な圧力変動の発生が観察された．これは，空力音の解析では流

体の圧力変動の 1/1,000 から 1/10,000 の微小な圧力変動を扱うので，不等間隔格子を

含む場合の精度劣化による微小な誤差から変動が発生したものであった．そこで

ENO 内挿だけでなく，WENO 内挿の係数ωk も不等間隔格子に対応して(2-6)式の値を

求めることで精度の劣化を最小限に抑え，非物理的な圧力変動を実用上影響の無い大

きさに低減することができた．不等間隔格子用の ωk を求める手順を以下に示す． 

変動の大きさの指標 ISk は(2-6)式で表され，区間 x0～x1 での変動の積分値とされ

ている．今回用いた不等間隔格子では，この式中の微分項 f(m)
k も(2-10)式を線形一次

方程式を解いて求めた重み係数で求め，この f(m)
k を積分することで，格子の八分木

分割の境目で生じる不等間隔格子での非物理的な圧力変動を抑えることが出来た． 
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以上のように不等間隔格子での，WENO 内挿を構築したが，不等間隔のステンシ

ルの場合には，内挿時に等間隔格子では打ち消す項が残り等間隔のステンシルよりも

精度の次数は低下している．本研究の中では解析では断りの無い場合，最も次数の高

い４次精度(格子が不等間隔の領域での値，等間隔の領域では７次)を用いて解析を行

った． 

 

 
 

図２-４ 格子の細分割の境界に生じる不等間隔領域 
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図２-５ 不等間隔格子 
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２.４.３.  物体表面の勾配を考慮した境界条件 

本研究で用いた，階段状の格子において勾配のある物体境界を扱う方法について

述べる． 

なお本項での境界条件は非粘性流束にのみ適用し，粘性流束に関しては，通常の

仮想セルの値を対称条件により求める手法を使っている．この方法により，カットセ

ルと同程度の表面模擬度を達成している．しかしながら AMR 法では，セルの形状が

がベース格子のセルと相似になるため，薄い境界層の中に薄いセルを使うことができ

ない．このことで解像度が低くなり境界層の速度プロファイルが重要となる流れ場で

は高い精度の解析は望めない．また本境界条件は保存則を満たさず，内部流れへの適

用には適さない．これらの課題に関しては，将来的には物体表面近くは層状の薄い格

子を作成して対応する予定である． 

以下に通常使われる境界条件と，本研究で開発した境界条件について述べる． 
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【通常の方法】 

図２-６において，直交格子で区切られた領域の白色側を流体セル，灰色側を物体内

セルとする． 

有限体積法では物体内の仮想セルに対して境界条件に応じた物理量を与える．こ

こでは例えば非粘性項の境界条件を例に取ると， 図２-６の iセルと jセルの境界では，

流体セルiの速度ベクトルと仮想セルjの速度ベクトルが，境界を挟んで対称になるよ

うに， jの物理量を決める．圧力や密度は，表面に垂直な方向で変化しないとする

（∂p/∂n=0）と，仮想セルでの物理量は，(2-13)式のようになる． 

 

 

 

i j

Virtual cells 

Flow field cells

 
図２-６ 流体セルと仮想セルの速度ベクトル(通常の鏡面条件) 
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【本研究での方法】 

今回用いた壁の勾配に基づく境界条件では， 図２-７のように壁面に沿うように仮

想セルに物理量を代入する． 図２-８にベクトルの始点を揃えて示す．流体セルiの速

度ベクトルViを，壁面の法線ベクトルnjを用いて壁面に垂直方向の成分Vnと壁面に

平行な成分Vpに分ける．仮想セルには，垂直方向成分を反転した値Vjを仮想セルjに

代入する．これを式で示すと，(2-14),(2-15)式となる． 



 

- 20 - 

本研究での方法では，j セルに与える法線ベクトルの方向は， j セルと干渉する物

体表面の法線ベクトルを平均しているので，例えば，表面形状が直角に曲がった場合

でも，セルの配置によっては，角部で斜め方向の法線ベクトルとなる場合もあり，1

セルの大きさの範囲内で擬似的に少し滑らかにしたような境界条件となる．第３章の

解析は平板に限定しているので，この境界条件は適用していない．第４，５章の解析

では，本境界条件を適用して解析を行った． 
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図２-７ 流体セルと仮想セルの速度ベクトル(物体表面の勾配を考慮) 
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図２-８ 始点を揃えた速度ベクトル 
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この勾配を考慮した境界条件の検証を行うために，マッハ数２の円柱まわりの非

粘性解析を行った． 図２-９と 図２-１０に，通常の階段状の境界条件を用いた場合

の結果を示し， 図２-１１と 図２-１２に本研究による表面の勾配を考慮した境界条

件を用いた場合の解析結果を示す． 

通常の境界条件での 図２-９の圧力分布では表面近くで圧力分布がスムーズでなく，

図２-１０のマッハ数分布では円柱の最大幅を過ぎたところで形状がバックステップ

になっているところで非粘性解析であるにもかかわらず流れが剥離していることが分

かる．このことから，通常の階段状の境界条件を用いた場合には，本来の流れ場とは

異なる解となってしまうことが分かる． 

これに対して本研究で開発した境界条件を用いた 図２-１１の圧力分布では，スム

ーズな圧力分布となっている．また 図２-１２も円柱後端での衝撃波による剥離まで

は物体に沿った流れとなっている．これらのことから，本研究で開発した物体表面形

状の勾配を考慮した境界条件は，おおむね曲線座標を用いた物体適合格子の結果に近

い解を得ることができると考えられる． 
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     図２-９ Mach=2 の円柱まわりの圧力分布（非粘性解析） 

     （通常の階段状の境界条件を用いた場合） 
     表面近くで圧力分布がスムーズではない 

 

      
     図２-１０ Mach=2 の円柱まわりのマッハ数分布（非粘性解析） 

     （通常の階段状の境界条件を用いた場合） 
     最大幅後のバックステップで剥離している 
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     図２-１１ Mach=2 の円柱まわりの圧力分布（非粘性解析） 

     （本研究での勾配を考慮した境界条件を用いた場合） 
表面近くの圧力分布がスムーズ 

 

      
     図２-１２ Mach=2 の円柱まわりの圧力分布（非粘性解析） 

     （通常の階段状の境界条件を用いた場合） 
     最大幅後のバックステップで剥離していない 

 



 

- 24 - 

２.５. 並列計算 

大規模な格子点数で非定常解析を行おうとすると，必要な計算資源も大きくなる．

現在の大規模な計算機はほとんどが，クラスタ形式であり，数十から数百の計算ノー

ドをまたいだ並列化が必須となる．一方で，Opteron や Xeon 等，ひとつのチップに

2 つ CPU(Core)が載る Dual Core や 1CPU あたり 4core の Quad Core が発売され，将

来的な CPU のトレンドは，Hexa Core や Octa Core 等の Multi Core，Many Core と

CPU 内部での並列度も大きくなると予想される．このようなトレンドは少なくとも

ここ 10 年は続くと考える．つまり，今後の大規模計算機を有効に活用するには，計

算ノード間の並列化とノード内の並列化の，２つの並列化を同時に効率よく行えるよ

うに考えていかなければならない． 

本研究では，ノード内での並列化には，OpenMPを用いたマルチスレッドによる並

列化を行い，ノード間の並列化は，汎用性を考えてMPI(Message Passing Interface)

を用いた領域分割での並列化を行う．OpenMPは，既存のプログラムに並列化のため

の注釈行(ディレクティブ)を挿入するだけで，コンパイラが並列化を行うので，比較

的簡易に並列化を行うことができる．しかし，並列化効率はあまり高くなく，同一

CPU内でのスレッド並列に向いている．一方でMPI [28]によるプロセス間の並列化は，

既存のプログラムを大幅に書き換える必要があり，プログラミングの労力は非常に大

きく，また領域分割等で計算負荷を陽的に分割する必要がある．一方でMPIによる並

列化は，効率よく実装すれば，非常に高い並列化効率を達成することができる． 

本解析ソフトでは計算格子の作成後，その格子を数百から数千のクラスタ格子に

分割して，ファイルに保存する．個々のクラスタ格子には，1000 個から 10,000 個程

度のセルが含まれている．計算の実行時に使用するプロセス数に応じて，このクラス

タ格子を分配し領域分割を行う，この作業はクラスタ格子の数が全体の格子セル数と

比較して非常に小さいことから分配のために必要な負荷は軽い．このように事前にク

ラスタ格子に分けておくことで，並列計算の実行時に並列数を決めることができるの

で，計算機の空き CPU の数に合わせて柔軟に解析を実行できる． 

本章の解析では，通常 16 並列で解析を行ったが，第４章や第５章の解析では，数

千万セルの格子を用いたため 64 並列や 256 並列の高い並列数での解析を行った． 

図２-１３に本解析ソフトの並列化による速度向上の検証結果を示す．この検証では，

格子セル数約 8200 万の格子を用いて，使用するプロセス数(=コア数)を１から 192 ま

で変化させ，１プロセスで解析を行った場合と比較して何倍の速度向上が得られたか

を示している．最大の 192 プロセスを用いた場合で，約 120 倍の速度向上であった．
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また通常用いる 64 プロセスの場合で，約 50 倍の速度向上が得られ，並列化効率は

約 80%であった．64 や 192 並列でも十分な速度向上が達成できたと言える． 
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図２-１３ 並列計算による速度向上 
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２.６. 簡易検証 

これまで開発を行った解析ソフトの簡易検証として，３次元翼であるONERA M6

の非粘性解析を行って物体適合格子を用いた他の解析結果と比較した． 図２-１４に

ONERA M6 の非粘性解析の圧力分布を示す． 図２-１５にスパン中央での翼弦方向

の圧力係数(Cp)の分布を示す．図から分かるように，本解析ソフトの結果は物体適合

格子を用いた解析ソフトの結果とほぼ同等の結果であることが分かる．風洞試験結果

とは大きくずれているがこれは両解析ソフトが非粘性の解析であることが原因である．

本解析ソフトは粘性流の解析も可能であるが，乱流モデルが入っていないためこの検

証では非粘性流れで行った． 

 

 

 
図２-１４ ONERA M6 の表面圧力分布 
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図２-１５ 並列計算による速度向上 

 

□  本解析ソフトの結果（非粘性） 

－－  物体適合格子を用いた解析ソフト 
での非粘性解析結果 

△△ 風洞試験結果 
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２.７. その他の格子生成と解析例 

本研究で開発した格子生成ソフトは直交格子を用いているため，複雑な形状に対

しても，短時間にロバストに格子生成を行うことができる．以下に，様々な形状に対

して，格子生成を行い解析した例を示す． 

図２-１６～ 図２-２１に示すように，本解析ソフトは多様な解析対象に対して，格

子生成をロバストに行うことができる．また 図２-１６では，高次精度解法による機

体のはるか後方まで後流を捉えることに成功していることが分かる． 図２-１７～ 図

２-２１はインターネット上のモデルをダウンロード(一部は購入)して試解析を行っ

たものである． 

 

 

 

 

 

 
a) 全体図              b) 機体付近拡大図 

図２-１６ DLR-F6 の翼胴推進部の後流の解析 
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図２-１７ ヘリコプタまわりの流れの解析 

 

 

図２-１８ 戦闘機まわりの流れの解析 
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a) CFD 解析結果の圧力分布 

 

 

b) 元形状の写真 

図２-１９ モータサイクルまわりの流れの解析 
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a) モデル A 

 

 

b) モデル B 

図２-２０ フォーミュラーカーまわりの流れの解析 

（モデル A とモデル B の違いは，前後のウイング， 

サイドポンツーン上のウイングの支持方式等） 
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図２-２１ LNG タンカーまわりの流れの解析
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２.８. 本章の結論 

八分木による細分割を適用した非構造直交格子上で高次精度解法である WENO ス

キームを実装し，非定常解析に適した 3 次元粘性 CFD 解析ソフトの開発を行い，

MPI と OpenMP を用いて並列計算を実行可能とし大規模解析に対応した．また自動

的に計算格子を作成するソフトウエアの開発も行った． 

簡易検証を行い基本的な確認を行った．また多様な解析例を示すことで，本解析

ソフトでの格子生成の簡便さやロバスト性を示した． 
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第３章 平板翼の後流に対する検証 

３.１. はじめに 

本章では，本研究で開発した CFD 解析ソフトの検証を行うために，単純な形状で

ある平板翼の風洞試験結果との比較を行う．本検証においては，平板翼の後流の非定

常の流れのデータを用いて，後流の平均流速や，変動成分，速度の周波数解析結果等

を比較し解析精度の検証を行う． 

３.２. 風洞試験 

風洞試験は，名古屋大学航空宇宙工学専攻の低速風洞で行った．風洞は回流式で，

計測部は開放型となっている，吹き出し口は長径 900mm，短径 750mm の楕円であ

る．また，風速は 0～40m/s の間で無段階に変更可能である． 

風洞試験の模型は， 図３ -１に示すアルミニウム製の平板翼で，大きさは，幅

375mm，翼弦長 93.75mm，厚さ 8mmである．アスペクト比は 4.0 で厚み比は 8.53%

となる． 

風洞試験の状況写真を 図３-２に示す．平板翼は，下面でスティング支持されてい

る．スティングは，翼の中心からスパン方向にオフセットして翼と結合してあり，対

称面でのデータが，スティングの影響を受けないようにした． 風洞試験の条件を 表 

３-１に示す．模型の迎角は 10 度に設定されており，風速はレイノルズ数を変化させ

るために 10m/sと 20m/sで行った． 

試験データの計測は，X プローブを用いた熱線流速計で行った．熱線流速計は，高

い周波数まで非定常データを取得することが可能である．計測項目は，流速ベクトル

でサンプリング周波数は 100kHz で行った．x,y,z 方向の速度 u,v,w を計るために X

プローブを回転させて計測を行った．計測結果から(1)平均流速 (ū, ̄v, ̄w)と(2)変動成分  

(u′,v′,w′)の RMS (Root Mean Square；2 乗平均平方根)を求めた．また計測データの

(3)周波数解析も行った．以上の(1),(2),(3)を CFD 解析結果と比較する． 

熱線流速計による流速の測定は，平均速度については，x=0C,1C,2C,3C,4C(x翼の

後縁から主流の方向の距離，C=翼弦長)の 5 断面で，1mmまたは 2mmピッチで計測

し後流の形状等を取得した．非定常データについては， 図３-３に示すスパン方向 3

点，高さ方向 3 点，主流方向 5 点の計 45 点で計測を行った． 
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表 ３-１風洞試験条件 
一様流流速 20 m/s(nominal),10m/s(option) 

迎角 10 度 

基準長 93.75 mm (=C; 翼弦長) 

レイノルズ数 123760(20m/s) 

 

 

 

thickness: t=8.0mm                         unit: mm 

図３-１ 平板翼の形状 

 

 

図３-２ 風洞試験の状況写真 

 

375 

93.7

X

Flow

y

z 
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図３-３ 非定常データの計測点 
（２重丸は， 図３-１７から 図３-２２にデータを示した点） 

 

 

３.３. 解析結果と風洞試験結果の比較 

CFD解析でも風洞試験と同様の条件で解析を行い，非定常な流れ場に対して，本

解析ソフトの解析精度の検証を行った．CFD解析においては解析のパラメータを幾

つか変更し，解に与える影響を調査した．第１には数値解法の精度(2,3,4 次)を変え

て解析し，次に計算格子について，格子の粗さを変えたもの(基準格子と粗いもの)，

対称面での境界条件の影響を調べるための半裁(ハーフスパン)の格子とフルスパンの

格子の比較を行った．粗い格子は基準格子と比較して，すべてのx,y,z方向に 20%程

度低い格子密度である．格子のセル数や解析条件等を 表３-２に示す．基準格子の断

面図を 図３-４と 図３-５に示す．図にあるように，剥離した流れが通過する領域で

は，渦や剪断層を捉えるために格子が細かくなるように指定して格子生成を行った．

解析例として，主流方向の速度uの瞬時値を 図３-６に示す．平板翼の前縁上面で剥

がれた流れが剪断層を形成しており，翼端では迎角を取っているので翼端渦が形成さ

れている． 図３-７に翼前縁からの流線を示す．流れは，前縁で剥がれ後ろに流れて

その後剥離域の中に入った一部の流線が逆流し，翼面上に戻ってきている． 

 

 

AoA = 10度 

x=0C 
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z=0.0C 
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C

x位置は後縁を0とする
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表３-２ ＣＦＤ解析条件  
一様流速度 20 m/s(基準), 10m/s 

レイノルズ数  123,760(20m/s), 61,880(10m/s) 

迎角 10 度 

参照長さ 93.75 mm (翼弦長) 

時間刻み 
1.0e-4(non dim), approximately equivalent to CFL = 0.25 

corresponding real wall clock time = 1e-6 sec 

格子 

基準格子 

粗い格子 

フルスパン格子 

基準格子密度  ハーフスパン  ２１０万セル 

-20%の格子密度 ハーフスパン １６０万セル 

基準格子密度  フルスパン   ４２０万セル 

空間の 

離散化 

Weighted ENO scheme 

2nd(3rd), 3rd(5th), 4th(7th) : () 内は等間隔格子での次数 
数値解法 

時間の 

離散化 
３段階３次精度ルンゲクッタ法 

 

 

 

 

 

 

 

図３-４ 基準格子の y 対称面での断面図 図３-５ 基準格子の x=1C での断面図 

 

平板翼 

x=1C 
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図３-６ 主流方向の速度 u の瞬時値(WENO 3rd order scheme, baseline grid )  

 

 

図３-７ 翼前縁からの流線 

 

x=0C

x=1C

x=2C

x=3C

x=4C 
0m/s 
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Flow 
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３.３.１. 後流の平均流速 

図３-８～ 図３-１０に主流方向の平均流速を主流の速度V∞で無次元化したū/V∞の分

布と直交する面での平均流速 ̄v/V∞, ̄w/V∞のベクトルについて，風洞試験結果とCFD解

析結果の比較を，３つのx断面(x/C=0, 2,5)について示す．CFD結果の時間平均を取っ

た時間は実時間に換算すると 50msecであり，主流が翼面上を 10 回通り過ぎる時間

に相当する．風洞試験では，1sec分のデータを平均しており 20 倍の違いとなってい

て，速度分布の滑らかさの違いとなっている．図からCFD解析結果は全般的に風洞

試験をよく再現していることがわかる． 

図３-８は，後縁直下の位置のため，すべての解析精度と格子で後流形状が風洞試験

と同等に捉えられ数値粘性による拡散は見られない．翼弦長の２倍下流の 図３-９で

も良好に捉えられている．２次精度の結果(b)には拡散が見られる．翼弦長の４倍下

流となる 図３-１０では，格子も粗くなることからCFD解析では全般に解像度が若干

落ちている．また高次精度の解析結果(d)は低次の結果(b)よりも翼端渦を鮮明に捉え

ている．ハーフスパン格子(c) とフルスパン格子(f)では，ほぼ同じ結果が得られてい

る．基準格子の３次精度(c)と粗い格子の３次精度(e)では，20％の格子密度の違いに

より，粗い格子では若干翼端渦がなまっている． 
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1.25
 
 
 
 
 
0.0 
 

(a) 風洞試験結果 (b) CFD(基準格子,２次精度) 
 
 
 

 

 
 
 

(c) CFD(基準格子,３次精度) (d) CFD(基準格子,４次精度) 
 
 
 

 

 
 
 

(e) CFD(粗い格子,３次精度) (f) CFD(フルスパン格子,３次精度) 
 

図３-８ 主流方向の無次元平均流速ū/V∞の分布と直交する面での 
速度成分 ̄v/V∞, ̄w/V∞のベクトル  @x/C= 0 
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1.25
 
 
 
 
 
0.0 
 

(a) 風洞試験結果 (b) CFD(基準格子,２次精度) 
 
 

 

 
 

(c) CFD(基準格子,３次精度) (d) CFD(基準格子,４次精度) 
 
 

 

 
 

(e) CFD(粗い格子,３次精度) (f) CFD(フルスパン格子,３次精度) 
 

図３-９ 主流方向の無次元平均流速ū/V∞の分布と直交する面での 
速度成分 ̄v/V∞, ̄w/V∞のベクトル @x/C= 2 
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1 
 
 
 
 
 
0 
 

(a) 風洞試験結果 (b) CFD(基準格子,２次精度) 
 
 

 

 
 

(c) CFD(基準格子,３次精度) (d) CFD(基準格子,４次精度) 
 
 

 

 
 

(e) CFD(粗い格子,３次精度) (f) CFD(フルスパン格子,３次精度) 
 

図３-１０ 主流方向の無次元平均流速ū/V∞の分布と直交する面での 
速度成分 ̄v/V∞, ̄w/V∞のベクトル @x/C=4 
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３.３.２. 後流の速度変動のRMS値 

流速から平均速度を差し引いた値を主流の速度V∞で無次元化した速度変動  u′=(u-

ū)/V∞のRMS値の風洞試験結果とCFD解析結果の比較を 図３-１１～ 図３-１３  に示

す．後縁直後の 図３-１１では，風洞試験とCFD解析はよく一致しているが，後縁か

らの  距離が離れるにしたがってCFD解析での変動成分が小さくなり，x/C=4 の 図

３-１３では，CFD解析の結果はかなり変動成分が減衰している．これは，格子が粗

くなることから高周波が減衰したためと思われる．変動成分は減衰しているものの後

流の形状は，どのCFD解析結果もおおむね表しており大域的な流れ場は再現できて

いる．またx/C=4 で２次精度では翼端渦がほぼ見えなくなっているのに対して，３次

精度以上では減衰しながらも翼端渦が残っており高次精度スキームの効果を示してい

る．格子による違いは格子密度の差が２０％程度と小さいことから明確には現れてい

ない． 
 
 
 
0.25
 
 
 
 
 
 
0 

(a) 風洞試験結果 (b) CFD(基準格子,２次精度) 
 

 

 

(c) CFD(基準格子,３次精度) (d) CFD(基準格子,４次精度) 
 

 

 

(e) CFD(粗い格子,３次精度) (f) CFD(フルスパン格子,３次精度) 
 

図３-１１ 主流方向の無次元速度変動 u′=(u-ū)/ V∞の RMS 値@ x/C = 0 
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0.25
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(a) 風洞試験結果 (b) CFD(基準格子,２次精度) 
 
 

 

 
 

(c) CFD(基準格子,３次精度) (d) CFD(基準格子,４次精度) 
 
 

 

 
 

(e) CFD(粗い格子,３次精度) (f) CFD(フルスパン格子,３次精度) 
 

図３-１２ 主流方向の無次元速度変動 u′=(u-ū)/V∞の RMS 値@ x/C = 2 
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0.25
 
 
 
 
 
 
0 
 

(a) 風洞試験結果 (b) CFD(基準格子,２次精度) 
 
 

 

 
 

(c) CFD(基準格子,３次精度) (d) CFD(基準格子,４次精度) 
 
 

 

 
 

(e) CFD(粗い格子,３次精度) (f) CFD(フルスパン格子,３次精度) 
 

図３-１３ 主流方向の無次元速度変動 u′=(u-ū)/V∞の RMS 値@ x/C = 4 
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３.３.３. 後流の流速の時歴 

CFD解析と風洞試験での流速の時歴の比較を行う． 図３-１４の赤丸に比較した位

置を示す．前述のように風洞試験では熱線流速計を用いて計測したデータである．

図３-１５に流速の時間履歴を示す．風洞試験データに対して，図の左側部分に粗い

格子のデータ，中央部分に細かい格子でのデータを描いている．線が重なり見づらい

が，変動の大きさ等のオーダはおおよそ風洞試験と合っていることが分かる．この図

の細かい格子と比較した部分を時間方向に引き伸ばしたものが 図３-１６である．こ

の図からは，CFD解析にはない高い周波数の乱れが風洞試験で観測されていること

が分かる．しかし，先の 図３-１５と同様に低い周波数の変動は風洞試験をよく再現

していると言える．またCFD解析結果の中では，２次精度よりも３次や４次の方が

高い周波数成分の乱れを捉えていることが分かる． 

 

 

 

 

 

図３-１４ 下図の非定常データの計測位置 

 

 

 

 

 

計測位置 
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図３-１５ 非定常流速の時歴の比較 

 

 

図３-１６ 非定常流速の時歴の比較（ 図３-１５の 1.00～1.05 の拡大図） 

 

 

Coarse grid Fine grid 
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３.３.４. 後流の流速の周波数特性 

図３-１７～ 図３-２２に，速度主流方向成分uの周波数分布を示す．横軸が周波数

[Hz]で，縦軸がパワースペクトル密度[dB]である．速度uは，主流の速度で無次元化

を行った後で周波数分析を行っている．そのため，周波数 0[Hz]で縦軸が 0[dB]なら

uの直流成分が主流と同じ大きさであることを示すことになる．また例えば，ある周

波数で縦軸が-20[dB]の場合は，その周波数でのパワー密度が主流の 1/10 であること

を示す．流速の非定常計測点は 図３-３に示す，３(スパン方向)×３(高さ方向)×５

(主流方向)=４５点で行ったが， 図３-１７～ 図３-２２に示すのは， 図３-３に２重

丸で示した(x/C=0,2,5;各２点)６点である． 図３-２０～ 図３-２２は，格子の違いに

よる影響を示したものである（精度は３次精度）．なお図はすべて主流速度 20m/sの

結果である． 

図３-１７～ 図３-１９は，精度の次数の違いによる解への影響を比較したものであ

り格子は基準格子で解析を行った．試験結果とCFD解析結果の比較から，500Hzまで

の比較的低周波では，CFD解析は風洞試験をよく表しているが，500Hz以上の高周波

は，後縁直後から下流に行くに従いCFDの方が試験よりも早く減衰している．また

図３-１７(x/C=0,p5)の低周波側で，CFD解析値が風洞試験を上回っているが，これ

はこの場所がせん断層の中に入っており，せん断層の位置のわずかな違いと変動成分

が密接に関係していることが原因と考えられる．全般的に２次精度の解析結果は最も

変動成分が小さく，４次精度の解析結果が最も変動成分を捉えている．３次精度と４

次精度の違いはあまり明確ではない． 

これらの解析結果からCFD解析で渦を捉えるために必要な点数を推定することを

試みる．主流 20m/sで渦の移流速度が半分の 10m/sと仮定し，500Hzの渦があると，

渦のスケールは 20mmとなる．また格子間隔は，8mm (x/C>1.5), 4mm (0.1<x/C<1.5), 

2mm(x/C<0.1)となっており，0.1<x/C<1.5 では２０÷４＝５であり，おおむね５点で

渦を捉えているといえる．このことから，高周波の減衰は格子解像度の不足が原因で

あり，格子で解像できる渦はおおむね捉えることができていると考える．このことか

ら，高周波の減衰は格子解像度の不足が原因であり，格子で解像できる渦はおおむね

捉えることができていると考える．また格子密度が異なる場合では，格子点数５点で

あらわすことのできる渦は捉えることができ，それ以上の周波数の波は減衰してしま

うと予測できる．通常２次精度では，渦の移流を捉えるには 10 点～20 点は必要とさ

れており，高次精度解法の効果が現れているといえる．これは， 図３-１７a)では次
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数の違いによる変動成分の違いが小さいのに対して， 図３-１９a)では大きな差にな

っていることにも現れている．これらの図のうち 図３-１７b)では，前述のようにせ

ん断層の位置の違いで変動成分が大きく異なるので 図３-１７b)～ 図３-１９b)では

単純な比較はできない． 

図３-２０～ 図３-２２は，格子の違いによる解の違いを比較したもので，３つの格

子（基準格子(半裁)，粗い格子，基準格子のフルスパン版）を比較した．これらの図

から言えることは，基準格子と粗い格子では，x/C=0,2 では非定常成分に大きな違い

が見られること，x/C=4 位置ではどの格子でも減衰が大きく違いがあまりないこと，

ハーフスパンとフルスパンの格子ではデータのばらつきを考慮すると大きな違いは無

いことである． 
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b) x0p5 (x/c, y/c, z/c)=(0, 1, 0.25) 

 

 

図３-１７ 主流方向の速度 u の周波数分布（数値解法の次数の比較） 
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b) x2p5 (x/c, y/c, z/c)=(2, 1, 0.25) 

 

 

図３-１８ 主流方向の速度 u の周波数分布（数値解法の次数の比較） 
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a)  x4p1 (x/c, y/c, z/c)=(4, 0, 0) 
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b) x4p5 (x/c, y/c, z/c)=(4, 1, 0.25) 

 

図３-１９ 主流方向の速度 u の周波数分布（数値解法の次数の比較） 
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図３-２０ 主流方向の速度 u の周波数分布（格子の比較） 
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図３-２１ 主流方向の速度 u の周波数分布（格子の比較） 
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図３-２２ 主流方向の速度 u の周波数分布（格子の比較） 
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３.４. 本章の結論 

平板翼の後流の風洞試験データを用いて，速度分布や周波数成分等の定常と非定

常成分について，３つの解法の次数や，３つの格子（ハーフスパン，フルスパン，粗

い格子）の比較検証を行った．比較の結果から平均流速等の定常成分には，おおむね

どの次数や格子でもよく捉えられていることが分かった．非定常成分については，２

次精度と３，４次精度（等間隔領域では５次，７次）では大きな違いが見られたが，

３次と４次では，４次の方がわずかによいが差は大きくはないことが分かった． 

試験との比較で 1000Hz 以上の周波数では，CFD 結果では変動成分が減衰してい

たがこれは格子解像度の影響である．格子に関しては定常成分への影響は小さいもの

の非定常成分に対しては格子間隔の影響が大きいことが分かった．３次または４次精

度では，格子点数が５点程度で，渦の移流を解像できており良好な結果であった． 
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第４章 航空機脚の非定常流れ場に対する検証 

４.１. はじめに 

非定常流れ場の解析に適したCFD解析ソフトを開発し，前章で単純な形状を用い

て検証を行った．この解析ソフトの適用範囲を広げるには，様々な種類の流れ場での

解析精度の検証が必要である．そこで本章では 2010 年 6 月にストックホルムで行わ

れたAIAA Aeroacoustics Conferenceで開催されたWorkshop on Benchmark problems 

for Airframe Noise Computations – I (BANC-I) [29]の模型形状と風洞試験結果を用い

て実用的な複雑形状での非定常流れ場の解析精度について検証を行う． 

４.２. 解析モデル 

４.２.１. 解析形状 

今回用いた解析モデルは 2010 年 6 月に開催されたワークショップ（BANC-I）で

使用されたモデルである．ワークショップでは，４つの課題が提示され，著者らは課

題３(簡易脚形状)と課題４(詳細脚形状)について解析を行い，ワークショップに参加

した．モデル形状はワークショップ事務局より参加者に配布されたものである．モデ

ル形状を 図４-１， 図４-２に示す．ワークショップでの課題３は，シンプルな形状

を組み合わせた４輪の脚モデル（モデルA）である．課題４は実機の前脚を模擬した

２輪の脚モデル（モデルB） [30] [31]である．タイヤ直径はモデルAが 0.406m，モ

デルBが 0.140mである．モデルAのタイヤ表面には，圧力計測用の孔が開いている．

圧力孔の位置を 図４-３に示す． 

４.２.２. 計算格子 

解析に用いた計算格子を 図４-４～ 図４-７に示す．また，格子の諸元を 表４-１

に示す．モデルBに対しては，風洞壁あり（closed wall）と風洞壁なし（open air）

の 2 ケースを解析した．本ソフトではモデルBのような詳細形状でも，特に意識する

こと無く格子を作成できる．格子生成時間は，それぞれ約２時間であった．AMRで

の細分割は最大９段階行い，格子サイズは最も粗い格子と最も細かい格子で

512(=29)倍の違いとなっている． 
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表４-１ 計算格子の諸元 

モデル B  モデル A 
closed wall open air 

格子セル数 4120 万 3320 万 3670 万 

最小格子幅 1.56[mm] 0.794[mm] 

タイヤ直径と 
最小格子幅の比 0.0038 0.0056 

 

 

 
図４-１ 解析モデル（モデル A，倒立して表示）  
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図４-２ 解析モデル（モデル B，倒立して表示）  

 

 

    

図４-３ モデル A のタイヤ表面の圧力孔位置(車軸の水平断面) 
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図４-４ 計算格子(モデル A，水平断面図) 

 

a 

図４-５ 計算格子(モデルA， 図４-４の点線内を拡大) 
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図４-６ 計算格子(モデル B closed wall) 

 

 

図４-７ 計算格子(モデル B 拡大図) 

 



 

- 62 - 

４.３. 風洞試験 

風洞試験結果は，ワークショップ事務局より参加者に配布されたものである．モ

デルAの風洞試験は，インドのNALにおいて 1.5m×1.5m低速風洞を用いて行われた．

モデルBの風洞試験は，空力データ取得のためにNASAの風洞（BART）と騒音デー

タ取得のためにフロリダ大学のオープンジェット風洞（ UFAFF ）で行われた

[30] [31]．風洞試験条件を 表４-２に示す． 

 

４.４. 解析結果と試験結果の比較 

解析は風洞試験と同一条件で実施した．解析での時間刻み幅等の条件を 表４-３に

示す．解析時間は，PCクラスタシステムで 64 コアを用いて約 10 日間であった． 

４.４.１. モデルA 

モデルAのタイヤ中心断面での前輪の表面Cp分布を 図４-８に示す． 図４-３に示

すように，ポート番号 1 がタイヤ外側表面で，ポート番号 55 がタイヤ内側表面であ

る．ポート番号 30 が澱み点付近である．図から分かるようにCFD解析結果(実線)と

風洞試験結果(シンボル)は，タイヤの内側・外側共に良く一致している． 

CFD解析結果の時間平均の値から求めた表面流線と，風洞試験のオイルフロー可

視化結果を 図４-９～ 図４-１２に示す． 図４-９と 図４-１０の比較からタイヤの側

面では両者ともに付着流れとなっている．これは 図４-８でタイヤ表面での圧力分布

が一致している要因となっている． 図４-１１と 図４-１２と比較から，後ろタイヤ

後方での剥離位置がCFD解析と風洞試験で異なることが分かる．これは，境界層の

厚みや乱流への遷移等の違いによるものと考えられ今後の課題である． 

図４-１３にモデルAの物体表面と風洞床面の圧力変動の変動成分(RMS)を示す．タ

イヤ側面の圧力変動は小さく，車軸中間のトラック底面(図では上面)と後方タイヤの

前方部分の圧力変動が大きい． 図４-９の物体表面上の平均流線を見ても分かるよう

に，タイヤ側面では剥離が生じていないため圧力変動は小さい．これに対して 図

４-１４の瞬時渦度の等値面を見ると，トラックの前縁から剥離した流れが後方タイ

ヤ付近で大きく乱れている．このために，トラック底面と後方タイヤの圧力変動が大

きくなっている．このように，物体表面の圧力変動を可視化することで，物体表面上

での音源箇所を推定することができる．すなわち，低騒音化設計の際に形状変更すべ

き箇所を特定するための有効な指標となりうることを示している． 
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表４-２ 風洞試験条件 

モデル B  
モデル A

closed wall open air 
一様流の流速 40[m/s] 56.6[m/s] 57.4[m/s] 
一様流のマッハ数 0.12 0.166 0.166 
タイヤの直径(基準長) 0.406[m] 0.140[m] 
レイノルズ数 1,000,000 530,000 540,000 

 

表４-３ 解析の時間刻み幅等 
 モデル A モデル B 
時間刻み(流体解析) 2.35[μsec] 0.59[μsec] 
時間刻み(データ保存) 35.3[μsec] 8.82[μsec] 
解析ステップ数 50,000 50,000 
解析のナイキスト周波数 14[kHz] 56[kHz] 
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図４-９ CFD での平均流線(モデル A) 

 

 

 

図４-１０ 風洞試験でのオイルフロー(モデル A) 
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図４-１１ CFD での平均流線(モデル A) 後方から前を見る 

 

 

図４-１２ 風洞試験でのオイルフロー(モデル A)  後方から前を見る 
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図４-１３  圧力変動分布(モデル A) 

 

 

図４-１４ 瞬時渦度の等値面(モデル A) 
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Flow 
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４.４.２. モデルB 

タイヤ表面での平均圧力分布の比較を行った． 図４-１５に圧力分布の計測位置を，

図４-１６に風洞試験との比較結果を示す．図中横軸の０度がタイヤ前端のよどみ点

を，180 度がタイヤ後端を示している．図より 90 度と 270 度付近の負圧の大きさが

風洞試験とCFD解析では異なっていることが分かる．これは風洞試験ではラフネス

により乱流に強制遷移させているので，剥離位置が後方にずれ負圧が高くなっている

と考えられる．一方CFD解析は層流解析なので 90 度よりも若干手前で剥離している

と考えられる． 

図４-１７にCFD解析結果の渦度の強さの等値面を示す．図から脚の支柱の乱れた流

れが後方の脚カバーにあたり複雑な流れとなっていることが分かる． 

図４-１８にモデルBの物体表面圧力の変動成分(RMS)を示す．タイヤ前方と支柱に

おける変動は比較的小さいが，タイヤ後方やトルクアーム，脚扉における変動は大き

い．これはタイヤ前方側面で剥がれた流れや支柱により乱された流れが後方にある物

体表面に非定常にぶつかり大きな変動を引き起こしているためであると考えられる． 

次に， 図４-１８に示した(a)タイヤ，(b)トルクアーム，(c)脚扉，(d)リンクの 4 箇

所における表面圧力変動のパワースペクトル密度分布を 図４-１９～ 図４-２２に示

す．CFD解析結果と風洞試験結果は概ね一致しており良好な結果と言える．全般に

波形は広帯域の変動で，特徴的なピークの周波数は見られない．1kHz以下の低周波

においてCFD解析結果のスペクトルにうねりが見られるのは，解析時間が短くFFT平

均化の回数が風洞試験よりも少ないためである．CFD解析結果は，概ね 4kHzまで風

洞試験と定量的にも良く合っている．高周波で風洞試験結果より値が小さいのは格子

の解像度が不足しているためと考えられる． 

次にCFD解析結果と，風洞試験でのPIV計測結果との比較を行う． 図４ -２３に

PIVの計測断面を示す．図中の①，②，③の位置での比較を示す． 図４-２４にモデ

ルBのタイヤ後流の(a)主流方向平均速度分布，(b) z方向渦度分布，(c)二次元乱流運

動エネルギ分布を示す．断面はタイヤ中心での水平断面で 図４-２３での断面①であ

り，それぞれCFD解析結果を風洞試験でのPIV計測結果から求めた値と比較している．

両者を比べると，各物理量の分布は良く一致している．ただしCFD解析結果は，解

析時間が短く十分に平均化された流れ場になっていないため，上下非対称となってい

る部分もある． 図４-２５， 図４-２６に平均流速の比較を示す．断面位置はそれぞ

れ 図４-２３での断面②と③である．CFD解析はおおむね良好に風洞試験と対応して

いるが， 図４-２５でのタイヤの前側で剥離した流れが再付着する位置， 図４-２６

でCFD解析が脚扉の左右の非対称がより強いことが違いとして挙げられる．再付着
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位置では層流と乱流の違い，左右の非対称性ではCFDでの平均回数の不足が原因と

して考えられる． 

図４ -２７にCFDでの表面圧力の変動からCurleの式 [32] [33] [34]による伝播解析

[35]で求めた遠方場の音圧レベル（SPL）の風洞試験結果との比較を示す．音圧の計

測位置はタイヤの直上 1.44m(タイヤ直径の約 10 倍遠方 )である． 図４ -１９～ 図

４-２２の表面圧力変動と同様に，遠方場での音圧も広帯域の空力騒音である．3kHz

から 10kHzの音圧レベルは良く一致している．1kHz以下の低周波でCFDでの音圧レ

ベルが風洞試験に比べて小さいのは，風洞試験の 1kHz以下では擬似音（※１）の影

響を強く受け，擬似音を含んでいることが原因として考えられる． 

図４-２８に参考に，異なる解析対象の場合で，CFDから直接取り出した圧力変動と，

Curleの式による伝播解析の結果の瞬時値の比較を示す．CFDから直接取り出した圧

力変動では，タイヤから離れると格子が粗くなるので圧力変動も高周波成分が減衰し

ている．またタイヤの後流で変動が大きくなっているが，これは音だけではなく，流

体の圧力変動も混じっている（擬似音）ことが原因である．Curle式による伝播解析

の結果では，後流での変動は小さく．また遠方でも高周波成分が減衰していない．但

し，Curle式での伝播解析では物体表面の圧力しか使わないため 4 重極の音は陽には

入らずドップラ効果も考慮されない等の問題点もある．今回のマッハ数 0.2 程度の解

析では大きな問題とはならないが今後FW-Hの適用も考えている． 

 

 

※１ 擬似音 

音ではなく流れ場の近傍にできる圧力変動で近傍場音と呼ばれる．波長の３倍程

度の距離まで擬似音が影響すると考えると，今回は計測位置が 1.44m であるので， 

影響距離  rnaer=3λnear=3c/fnear 

より， 

影響周波数  fnear=3c/rnear=3×340/1.44=708Hz 

となり 700Hz 以下では擬似音の影響があるといえる． 
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図４-１５ タイヤ表面の圧力分布計測位置 

 

-1.5

-1

-0.5

 0

 0.5

 1

 0  30  60  90  120  150  180  210  240  270  300  330  360

C
p

theta [deg]

Cflow
Exp.

 

図４-１６ タイヤ表面の平均圧力分布の比較 
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図４-１７ 瞬時渦度の強さの等値面(モデル A) 

 

 
 

図４-１８ 圧力変動(RMS)分布と非定常圧力測定点(モデル B) 

 

(a)タイヤ 

(c)脚扉 

(d)リンク 

(b)トルクアーム 
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図４-１９ タイヤ表面の圧力変動のパワースペクトル密度(モデル B) 

 

 

 1e-013

 1e-012

 1e-011

 1e-010

 1e-009

 1e-008

 1e-007

 1e-006

 1e-005

 0.0001

 100  1000  10000

P
S
D

 [
p
si

^2
/
H

z]

Frequency [Hz]

CFD

Exp.

 

  

 

図４-２０ トルクアーム表面の圧力変動のパワースペクトル密度(モデル B) 
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図４-２１ 脚扉表面の圧力変動のパワースペクトル密度(モデル B) 
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(d)   

図４-２２ リンク表面の圧力変動のパワースペクトル密度(モデル B) 
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図４-２３ PIV による流れ場の計測位置(モデル B) 
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    CFD                風洞試験 
a) 主流方向平均速度分布 [m/s] 

 

    CFD               風洞試験 
b) z 方向平均渦度分布 [1/s] 

 

    CFD               風洞試験 

c) 乱流運動エネルギ分布 [(m/s)2] 
図４-２４ タイヤ中心断面における後流分布の比較（ 図４-２３の位置①） 
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a) CFD 解析結果 

 

b) 風洞試験での PIV 計測結果 

 

図４-２５ タイヤ側面の平均流速分布の比較（ 図４-２３の位置②） 
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a) CFD 解析結果 

                         

b) 風洞試験での PIV 計測結果 

 

図４-２６ タイヤ側面の平均流速分布の比較（ 図４-２３の位置③） 
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図４-２７ 遠方場での音圧レベルの比較 

 

 

図４-２８ CFDでの直接圧力変動と伝播解析結果の例（ 図５-１０と同一） 

CFD+伝播解析

風洞試験

Curle の式による伝播解析結果 

CFD から直接取り出した圧力変動
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４.５. 本章の結論 

 第３章での検証よりも複雑な流れ場での検証を行うために，AIAA ワークショッ

プでの簡易及び詳細の航空機の脚形状に対して，最大 4 次精度(等間隔領域では 7 次

精度)で解析し，解析精度の検証を行った． 

CFD 解析結果と風洞試験結果について，タイヤ表面の平均圧力分布，表面流速，

タイヤ後流の平均流速・平均渦度分布・乱流エネルギ，脚表面圧力の周波数分布など

流れ場の諸量ならびに，空力音の音圧レベルを比較した結果，全般的に良い一致を得

て，複雑な流れ場に対しての本解析ソフトの有効性が検証できた． 
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第５章 航空機脚騒音低減デバイスの開発 

５.１. はじめに 

近年，航空機の開発において燃費や騒音等の環境問題への対応が重要課題となっ

ている．これまでの航空機の主な騒音源であったエンジン騒音は様々な取り組みによ

り大きく低減され，機体各部（高揚力装置，脚など）から発生する空力騒音の影響が

相対的に大きくなっている．特に着陸時の空港周辺におよぼす騒音ではエンジン騒音

と機体騒音は同程度となり，環境に適合した機体開発のためには機体騒音の低減が必

要となってきた．本章の目的は機体騒音の主音源の一つである脚騒音の低減であり，

諸外国においても欧州ではSILENCER (Significantly Lower Community Exposure to 

Aircraft Noise) プ ロ ジ ェ ク ト [36] ， 米 国 で は QTD （ Quiet Technology 

Demonstrator）プロジェクト [37]等の技術実証プロジェクトが精力的に推進されて

いる． 

脚は揚降や収納・展開という動きを伴う部位であり，かつ点検時の視認性確保が

必要であるため，大型のフェアリングで覆う騒音低減方法は実用的ではなく，整備性

を損なわず効果のある騒音低減デバイスの開発が望まれている． 

効果的なデバイス開発には騒音発生メカニズムの把握が重要であり，実現手段の

一つとして非定常CFD解析が挙げられる．本研究により，非構造直交格子と高次精

度数値解法を組み合わせた格子生成ソフトと流れ場解析ソフトを開発し，大規模

CFD解析を用いた非定常流れの解析精度の検証 [24] [38] [39]及び，脚騒音発生のメ

カニズムの検討 [40]を行ってきた． 

この大規模非定常 CFD 解析を活用し脚騒音の低減デバイス（形状）を開発し，低

騒音風洞での空力音計測でその効果を確認することで，非定常解析の有効性を示すこ

と，また風洞試験と CFD 解析を組み合わせて低騒音化を行う手法の確立すること，

以上の２点を目的として，本章の研究を実施した． 

５.２. 脚モデルおよび設計条件 

５.２.１. 脚モデル形状 

図５-１に本研究で使用した脚形状を示す（写真は風洞試験模型）．(a)図は騒音低減

デバイスが無い基準形状であり，小～中型の民間旅客機で使用される 2 輪型の主脚を

想定したモデルである．模型寸法は実機の 1/10 スケールであり風洞試験用に一部簡
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略化しているが，一般的な脚の主要な構成要素である支柱とタイヤ，各種リンクと油

圧配管等の小さい部品が模擬されている． (b)図は本研究で考案した 3 種の騒音低減

デバイスを装着した形態であり，車軸付近に側面板 (Side Plate) ，下面板 (Lower 

Plate)と呼ぶデバイスを，サイドリンク前縁にはフェンス型のデバイスを装着してい

る． 

 

 

(a) 基準モデル 
(低減デバイスなし)  

(b) 空力騒音低減デバイス 
を付けたモデル 

Lower Plate

Device

Side Plate

Device 

Side Link 

Device

Side 

AFT Link  

& Tubes 

Tire 

Flow

Link 

FWD Link

Flow 

 
図５-１ 低騒音を行った脚モデル（片側の車輪をはずして撮影） 

 

５.２.２. 設計条件 

本研究では 表５-１に示す設計条件で，デバイス設計，風洞試験，CFD解析の評価

を実施した．また目標とする騒音低減量は，音響エネルギが半分となる 3dBAとする

こととした． 

 
表５-１ 設計条件 

Mach number  0.206 （70m/s） 
Reynolds number 4.8×105（based on tire diameter） 
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５.３. 解析手法について  

５.３.１.  解析モデル 

空力音を扱うことから，細かい部品から生じる音を捉えるために詳細な形状を模

擬する必要がある． 図５-２に示すように風洞試験模型のCADデータと同一の形状か

ら格子生成を行い，解析を行った． 

５.３.２.  計算格子 

計算格子には直交格子を用いている．格子を必要な場所に効果的に配置するため，

格子を再帰的に xyz 方向に二分割する八分木法で細分割を行う AMR (Adaptive Mesh 

Refinement) 法を用いた．AMR を用いることで，必要な場所に必要な格子密度を配

置することができる． 

形状モデルは，CAD(CATIA)モデルから STL 形式に変換し，格子生成ソフトの入力

データとしている． 

本研究で用いた代表的な格子の諸元を 表５-２に，格子の断面図を 図５ -３， 図

５-４に示す．格子は八分木で半分ずつ細分割されており，最も大きい格子は 50mm

間隔の直方体で，７段階の細分割を行っている． 表５-２に示すように，最小格子間

隔は，50mm×0.57=約 0.39mmであり模型のタイヤ直径(100mm)の約 0.4%と十分に

小さいが，最も細い油圧配管の太さ 1mmに対しては不足している．このような，細

い形状に対しても十分な格子を配置するには，さらに大規模の格子を使う必要がある． 

 

 

表５-２ 代表的な計算格子の諸元 

格子セル数 1300 万セル 
最小格子間隔 0.39ｍｍ（タイヤ直径の 0.4%.） 
計算領域の大きさ ±1ｍ（タイヤ直径の 10 倍） 
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図５-２ 風洞試験模型(左)と，CFD 解析形状(右) 

 

 
図５-３ CFD 解析格子の断面図(タイヤ中心での水平断面) 

 

Flow
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図５-４ CFD 解析格子の断面図(拡大図，タイヤ中心での水平断面) 

 

 

 
 

図５-５ CFD 解析格子の断面図(車軸付近の拡大図) 

Flow 

Flow
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５.４.  風洞試験について 

脚の騒音特性およびデバイス効果を調査するため，低騒音風洞を用いて空力騒音

の計測を行った．試験は川崎重工業岐阜工場の低騒音風洞で実施した． 図５-６に試

験の実施状況を示す．騒音データは供試体の車軸中心から供試体上部（機体直下に相

当）に約 1m(実機換算 10m)離れた位置に設置した無指向性マイクロホンにより計測

した． 
 

 
 

図５-６ 風洞試験状況 
 

５.５. 非定常流れ場の解析結果 

図５-７～ 図５-１０に，CFD解析結果の一部を示す． 図５-７と 図５-８は，渦度の

強さの等値面を可視化したもので， 図５-７は比較的強い渦度の， 図５-８は比較的

弱い渦度の強さの等値面である．図より細かいスケールの渦まで解析出来ていること

が分かる． 図５-７では，タイヤ間の脚柱の後ろで渦度が大きいことや，サイドリン

ク剥離から直後は位相の揃ったカルマン渦のような渦ができ，徐々に砕けていく様子

が分かる． 

model

Ground plate

FLOW

Nozzle 

（350x350mm) 

Microphone 

1m
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図５-７ CFD 解析結果の渦度の強さの等値面（渦度強） 

 

 

 

図５-８ CFD 解析結果の渦度の強さの等値面（渦度弱） 

 

Flow 

Flow 
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図５-９は，格子状においた粒子がタイヤまわりの流れ場によって，どのように動い

たかを示している．タイヤ後方には乱れた流れがあり，側方ではほとんど乱れが無い

ことが分かる．これは 図５-８の図とも符合している． 

 

 

図５-９ CFD 解析結果での粒子の流れ 

 

Flow
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図５-１０は，音波を可視化しようとしたもので，右側はCFD解析の空間の瞬間圧力

から時間平均した圧力を差し引いた変動分である．左側はCFD解析の表面の圧力か

らCurleの式を用いて伝播解析を行って求めたものである．双方とも脚から同心円状

に伝播する音波を見ることができる．右側のCFD直接圧力は，脚から離れるにした

がって格子も粗くなり音波も高周波が減衰している．また脚の後流での流体の圧力変

動が見られるが，Curleの式による伝播解析ではこのような擬似音波は見られない． 

 

 

 

 
図５-１０ CFD 解析結果の音圧分布 

 

 

 

Flow

Curle の式による伝播解析結果 

CFD から直接取り出した圧力変動
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５.６.   騒音低減デバイスの設計 

５.６.１.  騒音低減手法について 

本研究では，風洞試験と CFD 解析を組み合わせた騒音低減手法を採用した．これ

は，現状では計算リソースの問題から十分な格子点数を用いた CFD 解析は困難であ

り，細かい部品を含んだ形態での空力騒音を高い精度で評価することは難しいためで

ある．そこで風洞試験で騒音源を推定し，CFD 解析を用いて騒音低減のデバイスの

設計を行い，最終的に再度風洞試験を行い低減効果の確認を行った． 

５.６.２.  脚の音源検討 

騒音低減デバイスが必要となる部位を推定するため，風洞試験で脚騒音特性調査

と部品毎の音源検討を実施した． 図５-１１に風洞試験で計測した基準形状脚の騒音

レベル(SPL; Sound Pressure Level)を示す．図には各部品から生じる騒音レベルの推

算値も示しているが，この値は部品の有 /無時の音圧レベル計測値から算出した値で

ある．図中の周波数は実機相当の換算値（試験計測値の 10 分の１）で示している． 

脚全体の騒音レベルが最大となる周波数は 1000Hz 付近であるため，騒音低減デバ

イスの設計では 1000Hz 付近の騒音を低減することを主方針とした．1000Hz 付近の

騒音に対する各部品の寄与度では，タイヤや支柱等の大きな部品よりも小さなリンク

類の影響が大きく，さらに各リンクから生じる騒音レベルは一つの音源が支配的では

無く，複数のリンクが同程度の騒音レベルであることが明らかとなった．したがって

脚全体の騒音を低減するためには複数部位から生じる騒音を低減する様にデバイスを

設置する必要があることが分かった． 

図５-１１より，最も空力騒音への寄与が大きいと思われるのは，FWDリンクであ

り，次にサイドリンクである．これら二つに対して低騒音デバイスの設計を行うこと

とした．リンクの場所は 図５-１に示されている． 

 

５.６.３.  CFD解析によるデバイス形状設計 

デバイス設計では CFD を用いて騒音発生メカニズムとデバイスの効果を分析した．

分析には物体近傍の時間平均の流速分布，圧力変動の周波数解析値（＝圧力時歴の

FFT 解析値；実機換算 1000Hz 相当）等を用い，リンク付近の流速や圧力変動の低減

量が大きい形状を有効なデバイスとして採用した． 
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図５-１１ 脚の構成要素毎の音圧レベル 

 

５.６.４.  FWDリンクの騒音低減デバイス  

図５ -１２にデバイス設計のための流れ場の評価断面を示す．タイヤに挟まれた

FWDリンクを含む断面を評価断面とした．以降はこの評価断面での平均流速と圧力

変動を評価指標として，デバイスの評価を行う． 

図５-１３にデバイスを付ける前の標準形状の平均流速と圧力変動分布を示す．この

図の平均流速から分かるように，タイヤに挟まれた空間で加速された流れがFWDリ

ンクに当たっている．圧力変動分布からはFWDリンク付近で変動が大きくなる様子

は見られないが，風洞試験ではFWDリンクの有無で音圧レベルに差があり，FWDリ

ンクは後流に影響があると考えられる．航空機の離着陸の速度域では，空力音は速度

の６乗に比例することが知られており，12%速い流れが当たると，音響エネルギは２

倍となり音圧レベルは 3dB増加する．このことからFWDリンクの騒音低減デバイス

は，FWDリンクに当たる気流の速度を低下させることを目的として設計を行った． 

通常は物体に当たる気流を防ぐには，前方をフェアリングで囲むことが良く行わ

れるが，フェアリングで覆うと脚の視認性が低下する等，整備性が悪化するため本研

究では異なるアプローチを試みた． 図５-１４に示すように音源となる物体の側方を

取り囲むように壁を設置し，壁内部の静圧増加を図り流速を低減させる方法である． 

図５-１４(a)～(c)のように３種類の大きさの側面板を設計し，CFD解析で評価した．

図５-１４  (a)は，前後長が最大の側面板であり，FWDリンクへの流速が最も低下し

た． 
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図５-１２ FWD リンクへの騒音低減デバイス検討のための評価断面（黒色部） 

 

 

     
図５-１３ FWD リンク断面（デバイス無し）の平均速度分布，圧力変動分布 

 

     
（a）前後長最長型 

      
（b）前後長最短型 

     
（c）採用形状（機体との適合性を考慮） 

図５-１４ FWD リンクの騒音低減デバイスの形状と平均速度，圧力変動の比較 
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しかし，側面板の外側で，流速と圧力変動の増加が最も大きく，側面板による副作用

も大きくなっている． 図５-１４  (b)は，側面板の大きさを小さくしたもので，この

形状では全体的に，流速と圧力変動が低下しており，概ね目的を達している．最終的

に機体との取り付けや，稼動部とのクリアランスを考慮し， 図５-１４  (c)のものを

採用形状とした．この(c)形状でも，(b)と同様に流速と圧力変動が抑制されているこ

とが確認できる．同様の手法を用いて，車軸の下側にも下面板を配置した． 

５.６.５.  サイドリンクの騒音低減デバイス  

サイドリンクは，Ｈ型の断面を持つリンクである（場所は 図５-１を参照のこと）．

サイドリンクから発生する音は， 図５-１１に示すように，百数十Hz付近に急峻なピ

ークを持つエオルス音と，広帯域のブロードバンドノイズである．今回は，人間の聴

感感度の高い，実機換算周波数で 1000Hz付近の音圧を下げることを目的とした． 図

５-１５に，サイドリンクの断面を取り出した形状と，そのCFD解析結果の平均流速

と圧力変動（実機換算 1000Hz相当）を示す． 

このCFD解析は，サイドリンク部に着目して行うために，断面を取り出しリンク

高さの約３倍程度の有限スパン長の物体として，この部分のみの格子を作成し解析を

行った． 図５-１６に，解析に用いた計算格子の断面図を示す．物体近傍ではスパン

方向にも 128 セル配置した 3 次元計算で，格子セル数は約 500 万セルである． 

図５-１５の圧力変動分布より，リンクの前桁で剥離した剪断層の変動が大きい領域

が，図中のリンク後桁の下側に当たっており，ここで音が発生していると考えられる．

そこで，低騒音デバイスの設計にあたっては，剪断層の位置を変えることと，剪断層

の変動成分を抑制することを目指した． 図５-１７(a)～(d)に，４つの低騒音化デバ

イスを付けた場合の解析結果を示す．(a),(b)の前縁フェンスは，剪断層の位置を変え

ることを主目的に設計したものである．(c)のスプリッタプレートは，エオルスの音

の低減に良く使われる，(d)のフェアリングは機体適合性を犠牲にして，滑らかな形

にしたものである．このサイドリンクデバイスは，空力音の評価には非定常の揚力成

分を FFT解析したものを用いた． 図５ -１８にその結果を示す．着目している

1000Hz付近で比較すると，デバイス無しの形態と比較して，(a)直線フェンスと(b)円

弧フェンスは大きな騒音低減効果が得られた．次に(d)フェアリングで，(c)スプリッ

タプレートは効果がほとんど見られない．スプリッタプレートやフェアリングがあま

り効果を上げられなかったのは，サイドリンクへの流れに迎角が付いているためと考

えられる．最終的には，騒音低減効果が高いフェンスの中で機体適合性を考慮し，脚

揚降時のリンク折り畳みの際に干渉の少ない(a)直線フェンスを採用することとした． 
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図５-１５ サイドリンク（デバイス無し）の平均流速と圧力変動分布 

 

 

 
図５-１６ サイドリンク評価用の計算格子の断面図 

拡大図 
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(d) フェアリング 

図５-１７ サイドリンクの騒音低減デバイスの形状および 
平均流速と圧力変動分布 
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図５-１８ サイドリンク用騒音低減デバイスの比較 

５.７.  風洞試験によるデバイス効果の確認 

設計したデバイス効果の確認をするために風洞試験を実施し，デバイスの無い形

態とデバイスを装着した形態で騒音レベルを計測し比較した． 図５-１９にFWDリン

クデバイス（ 図５-１４(c)）の有無における騒音計測値を示す．ここではデバイスに

よる差異を明確にするために，デバイスの有り無し共にサイドリンクを省いた形態で

試験を行った．図から分かるように，600Hz近辺を除いて，3dBA程度の低減が実現

されている． 

次に，サイドリンクデバイス( 図５-１７(a))の有無による騒音レベルの比較を 図

５-２０に示す．図から分かるように，サイドリンクから発生していた百数十Hzのピ

ークを持つエオルス音が解消されており，ほぼすべての周波数帯で 2dBA程度の騒音

低減効果が確認できる．この試験でもサイドリンクデバイスの効果を明確にするため

に，FWDリンクやチューブを省いた形態で，デバイスの有無の比較を行っているた

め，デバイス無しのSPL分布が 図５-１９とは異なっている． 

全デバイスを取り付けた状態での騒音低減効果の計測結果を 図５-２１に示す．広

範囲の周波数帯で騒音の低減が確認でき，Overallで約 3dBAの低減効果が得られ，目

1/3 Octave band center frequency, Hz 
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標の騒音低減量を実現できた．しかしながら，1000Hz付近の音が依然として大きい

こと，600Hz付近の音が低減できていないことが課題に挙げられる． 
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図５-１９ FWD リンク用騒音低減デバイスの効果 
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図５-２０ サイドリンク用騒音低減デバイスの効果 
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図５-２１ 騒音低減デバイスの効果（すべてのデバイスを装着） 
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５.８.  デバイス効果拡大に向けた検討 

風洞試験ではデバイス効果について 600Hz付近の低減量が小さいなどの課題が明

らかとなった．そこで格子を増やし詳細CFD解析を実施した． 図５-２２に物体表面

の圧力変動分布（値はSPL換算）を示す．図中に点線で示す，下面板前方のタイヤ部

や側面板面上に剥離渦の影響と見られる圧力変動が大きい点が存在することが明らか

となった．今後，解析結果を基に形状の改善を図ることで，デバイス効果の増大が期

待できる． 

 

 

図５-２２ デバイス付き形態の表面圧力変動分布(630Hz) 
 

 

主流 

[dB] 

[dB] 
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５.９.  本章の結論 

航空機脚騒音の低減のため，高次精度解法を用いた非定常 CFD 解析結果を基に騒

音低減デバイスを開発し，目標とした約 3dBA の騒音低減効果を確認した．解析を用

いた低騒音化設計技術の確立に目処をつけるとともに，実用的な騒音低減デバイスの

開発を実現した． 

なお，本研究の成果を基に伝播解析を適用した空港騒音の評価やデバイスのブレ

ーキ放熱への影響検討など，デバイスの実機適用に向けた研究を継続して実施してい

る． 
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第６章 結論 

本博士論文研究では，現在は定常解析が主の航空機開発における CFD 解析の適用

範囲を広げるための課題である非定常解析の効率を向上させるために，非構造直交格

子と高次精度数値解法を用いた，自動格子生成ソフトと流れ場解析ソフトからなる

CFD 解析ツールを開発し，その検証と，非定常解析を利用した空力騒音の低減デバ

イスの設計を行った． 

 

複雑形状に対してロバストかつ高速に格子を自動作成することと高次精度を実現

するために計算格子として非構造直交格子を採用した．格子解像度が必要な場所で適

切な格子密度を確保するために八分木 AMR 細分割を適用した．高次精度数値解法に

は，計算効率の高い WENO スキームを採用し，本研究で不等間隔格子に適用するこ

とに成功し，非構造直交格子での高次精度解析を可能とした． 

 

開発した CFD 解析ソフトを用いて，風洞試験結果との検証を行い以下の結論を得

た． 

 平板翼の後流の風洞試験データを用いて，解法や格子についての比較検証を行

った．比較の結果から平均流速等の定常成分は精度の次数による差は小さく，

非定常成分は２次精度と３，４次精度（等間隔領域では５次，７次）では大き

な差が見られた． 

 ３次または４次精度では，格子点５程度で渦の移流を解像できていることが分

かった． 

 AIAA ワークショップでの航空機脚形状に対しての検証から，複雑な形状に対

しても，定常圧力分布，非定常変動成分，表面流線，タイヤ後流の流速・渦度

分布・乱流エネルギ，空力音等，全般的に良い一致を得て，本手法の有効性が

検証できた． 

 

また本解析ソフトを用いて，航空機脚の空力騒音の低減化デバイス設計を行い以

下の結論を得た． 

 実機形状に近い脚の流れ場を非定常 CFD 解析し，空力音源近くの流れ場を詳

細に検討して騒音低減デバイスを設計し，さらに CFD 解析で確認を行い設計



 

- 100 - 

を進めた．最終形状は風洞試験により目標とした 3dBA の空力音低減を確認し

た． 

 解析を用いた低騒音化設計技術の確立に目処をつけるとともに，実用的な騒音

低減デバイスの開発を実現した． 

 

以上のことから本研究の目的である，「非定常 CFD 解析に適した CFD 解析ツール

の開発と検証を行い，非定常解析を用いて空力設計を実施する」を達成することがで

きた． 
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