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ABSTRACT 
In this paper, a validation study of aeroacoustics analysis of Rudimentary Landing Gear is conducted using a multi-block structured grid 
CFD-code, UPACS-LES, developed in JAXA. Sensitivities of the numerical schemes to solve the convective term and the order of the 
scheme to the flowfield and near-field unsteady pressure are investigated. Improved effects on the result to capture finer vortical structures 
and to predict far-field noise prediction are shown by the 3rd-order low dissipation SLAU scheme for low-Mach number flow as well as the 
6th-order Compact scheme, compared with the 3rd-order Roe scheme. Influence of sound reflection on the floor on the far-field noise 
prediction is evaluated by Ffowcs Williams and Hawkings code using permeable surface data set in space. In addition, sensitivities of the 
placement of wake plane of the permeable surface on the far-field noise prediction are investigated with a method to suppress spurious 
noise due to vortex passing through the wake plane. 
 
 
 
１．はじめに 
近年，航空機のエンジン騒音の大幅な低減に伴い，特に

エンジン出力を抑えた着陸時には高揚力装置や脚を主要な

騒音源とする機体空力騒音がエンジン騒音を上回る例も見

られる(1)．そのため今後の旅客機開発においては将来更に

厳しくなると予測される騒音規制値に対応するため，機体

空力騒音の予測技術の精度向上と低騒音化技術の確立は重

要な課題である． 
脚騒音は，数多くの単純な断面形をした構造部材の後流

や乱流せん断層，干渉によって構造物周辺で発生する広域

帯騒音が主である(2)．最近では非定常流体音響解析による

騒音予測が実施される様になってきているが，形状や現象

の複雑性からその結果の信頼性について十分な検証が必要

であり，機体空力騒音の予測技術向上を目指した国際ワー

クショップ BANC (Workshop on Benchmark problems for 
Airframe Noise Computations)-I，-II(3)が 2010 年，2012 年に

開催されるなど，国際的な取り組みも始められている． 
JAXA では構造格子 CFD コード UPACS-LES(4,5)を用いて，

BANC での脚騒音に関する課題の中で最も単純化された直

列 2 円柱問題に対して，格子解像度や乱流モデルの影響等

を調べてきた (6)．本研究ではより複雑な問題として，

BANC の課題の中から四輪型脚の簡易形状である RLG 
(Rudimentary Landing Gear）に対して空力音響予測を行う． 
低マッハ数流れとなる着陸時条件の解析に圧縮性 CFD コ

ードを用いる場合，過大な数値散逸による解像度の低下や

移流速度と音速の大きな差によるスティフネスが問題とな

るが，嶋らはパラメータ調整なしに低マッハ数流れにおい

ても過大な数値散逸を低減する SLAU スキーム(7)を提案し

ている．本稿では 3 次精度 Roe と SLAU スキームおよび 6
次精度 Compact スキームを用いた Delayed Detached Eddy 
Simulation (DDES)解析を行い，対流項スキームの違いによ

る流れ場への影響について報告する． 
遠方場騒音を分離解法にて予測する際に Ffowcs Williams-

Hawkings（FW-H）法(8)が多く用いられる(3,9)．物体から発

生した主要な音源を取り囲む閉曲面（音響面）を定義し，

面上での時間履歴の値を用いて遠方場圧力変動を予測する．

FW-H 法では通例，計算コストの観点から体積分項を省略

しているが，渦が音響面を通過する際に非物理的な音（偽

音）が発生する原因となるため，音響面の取り方には注意

を要する．本稿では FW-H 法における床面での音波の反射

の影響を調べると共に，音響面の取り方による遠方場予測

値への影響と，複数の音響面の平均を取る事で偽音の影響

を緩和させる Shur らの手法(10)の適用効果ついても報告する． 
 
２．解析対象 
航空機の四輪型脚の簡易形状である RLG は，BANC の課

題の一つとされた形状である．四つの車輪を繋ぐ車軸・支

柱などは全て単純な角柱で構成されており，風洞試験と

CFD との間で境界層遷移の影響差も小さく，基礎的な検証

問題として提供されている．本研究ではインドの NAL に

て実施された風洞試験(11,12)の模型形状を用い，車輪直径

D=0.4064m とした．この模型形状は設計形状に対してわず

かに形状差を有するが，差分は模型スケールで 2mm 程度

である． 
 
３．解析手法 
空力音響予測の解析手順として，まず音源となる流れ場

解析を行い，そこで得られた近傍場データを用いて遠方場

騒音を予測する分離解法を用いる． 
 

３．１．流れ場解析と計算格子 
流れ場の解析には，JAXA 航空本部で開発されている

UPACS-LES(4-6)を用いる．ベースとなる UPACS(13)はマルチ

ブロック構造格子に対応したセル中心型有限体積法による

3 次元圧縮性 Navier-Stokes 方程式ソルバーで，MPI を用い

て並列化されている．UPACS-LES は非定常解析に特化し

たバージョンで，LES，DES を扱える様に拡張されている． 
乱流モデルとして Spalart-Allmaras 1 方程式モデル(SA-

noft2)を用いた DDES 解析を行う．ただし生成項では渦度

の代わりに歪み速度を用いる．対流項スキームの違いによ

る結果の比較を行うため，3 次精度 Roe スキームと，数値

粘性の小さい 3 次精度 SLAU スキーム(7)，高次精度スキー

ムである 6 次精度 Compact スキームの 3 種類を用いる．

Compact スキームでは境界層内での計算の安定化のため，

物体近傍領域に Roe スキームを用いるハイブリッド法（以

降 Compact/Roe スキームと呼ぶ）とする．ここで Compact
と Roe の切り替えには簡易的に物体表面からの距離 d を閾
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値とし，本研究では d/D=0.01 を用いる．Compact スキーム

の領域には振動を抑えるため最大 14 次精度の空間フィルタ

ーを用いる．粘性項には 2 次精度中心差分を用いる．時間

積分には MFGS 陰解法を用い，時間ステップ毎にニュート

ン法による内部反復を 5 回行う事で時間精度を維持する． 
図 1 に示すマルチブロック構造格子は Gridgen を用いて

生成している．格子解像度は Spalart ら(14)の計算に用いられ

た重合型構造格子と同程度となる様にしている．ただし粘

性壁での最小格子幅はやや粗く∆y/D=3.36×10-5 で，これは

y+=1.4 程度に相当する．格子点数は約 3370 万点，並列計算

時の負荷バランス平滑化のため 592 ブロックに分割してい

る．外部境界は音波を減衰させるバッファ域を設け，100D
で一様流条件を与える．床面はすべり壁面を想定し対称境

界条件を与える．ブロック間接続のデータ転送幅（以降袖

幅と呼ぶ）は，Roe および SLAU スキームでは 2 セル，高

次精度の Compact/Roe スキームでは 8 セルを用いる．また

Compact/Roe で 2 セルとした時の影響も調査する． 
 

 
(a) RLG 表面格子とワイヤーフレーム 

 

 
 
 
 
 
 

(b) 空間断面格子（z/D=0） 
図 1 マルチブロック構造格子 

 

３．２．解析条件 
解析条件は，一様流流速 U=40m/s（マッハ数 0.115），

車輪直径基準のレイノルズ数は 1×106，一様流静温度は

288.15K とする．迎角および横滑り角は共に 0°である．空

力係数を算出する際の基準面積は D2を用いる． 
流れ場解析の手順として，まず局所時間刻みによる

RANS 解析にて定常流れ場を求める．続いて時間刻み幅∆t
を固定した DDES 解析に切り替え，非定常流れ場を発達さ

せるため，一様流流速 U と車輪直径 D とで規格化された時

間 TU/D=10 程度（約 0.1sec に相当）計算を進める．境界層

付近を除き CFL<1 となる様に，時間刻み幅∆tU/D=3.45×10-4

とする．その後，統計量データ（平均流れおよび変動成

分）と音響解析用データを取得するための計算へ移行する． 
統計量および音響解析用データの取得時間は，Roe，

SLAU，Compact/Roe スキームでそれぞれ TU/D=44，28，16
程度である．データの取得は 20step 毎に行い，サンプリン

グ周波数は fD/U(=St)=140 程度（約 14kHz に相当）である． 
計算にはノード間通信が InfiniBand 化された PC クラスタ

（Intel Xeon X5690×2CPU×16 ノード，全 192 コア）の 128
コアを用いる．統計量および音響解析用データの取得には，

TU/D=14 につき Roe と SLAU スキームでは約 4 日，袖幅に

8 セルを用いた Compact/Roe スキームでは約 5 日を要する． 
 
３．３．遠方場音響解析 
遠方場騒音の予測には FW-H 法を用いる．RLG およびそ

の後流など主要な音源となる非定常渦が生成する領域を取

り囲む閉曲面（音響面）を定義し，その面上でサンプリン

グした時系列の値を用いて遠方場圧力変動を予測する．図

2 には本解析に用いる音響面を示す．水色の面が設定した

音響面を表す．解析対象の RLG は床面により支持されてい

る形態であるため，閉曲面を半分に割った形となる．音響

面が物体に近過ぎると，音響面を通過する渦に起因した偽

音の影響を大きく受け，また物体から遠過ぎると格子粗さ

や数値粘性により音波が減衰してしまう事を考慮して領域

の大きさを決める．偽音の影響の緩和には複数の音響面か

ら得た圧力変動値の平均を取る手法（Shur らの手法(10)（図

3））を用いる．Shur らの手法を適用出来る様に，後流側

には x/D=2～8 の間に間隔∆x/D=1 で面を配置する． 
図 4 には床面での音波の反射の補正法について示す．無

限遠まで存在する床面で音波は全反射すると仮定し，床面

に対称な鏡像を考える．実像音響面の時系列データから求

める実像観測点と鏡像観測点の圧力変動を時系列に重ね合

わせる事により反射の影響を考慮する． 
 

 
図 2 FW-H 法データ取得用音響面 
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図 3 Shur らの手法(10)の概略図 
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図 4 床面での音波の反射の補正法の概略図 

 
FW-H 法で得られる遠方場圧力変動のスペクトルは，実

験値と比較するため観測点の距離 r=D となる様，パワース

ペクトル密度 PSD に次式の距離補正を施す． 
PSDr=D = PSD (r/D)2 

また単位ストローハル（St）数あたりの PSD に換算するた

め，次式の補正を併せて施す． 
PSDr=D,1St = PSDr=D U/D 

そして次式より音圧レベル SPL を算出する． 
SPLr=D,1St = 10 log10(PSDr=D,1St / Pref

2) 
ここで Pref = 20×10-6Pa である． 
 
４．解析結果 
４．１．平均および非定常流れ場 
表 1 には RLG 全体に働く空力係数の平均値および変動値

を示す．床面に刺さり面が抜けている支柱断面には，空力

係数の算出時に基準静圧（Cp=0）を与えて Cyの力をバラン

スさせている．表 2 に示す Winkler ら(15)の計算結果とよく

一致した値を示している． 
非定常流れ場における渦構造の様子を観察するため，図

5 にはある時刻における速度勾配テンソルの第 2 不変量 Q
（=(ΩijΩij−SijSij)/2，Ω：渦度，S：歪み速度）の等値面を示

す．スキームにより渦構造の細かさが異なる結果を示し，

Roe スキームによる結果が最も粗く，Compact/Roe スキー

ムによる結果が最も細かい渦構造である事がわかる． 
Compact/Roe スキームにて計算コストと通信負荷の軽減

を目的にブロック間接続の袖幅を 2 セルに減らした時の影

響を検証するため，図 6 には速度ベクトルの発散 div u の

断面分布を示す．袖幅を 2 セルに減らした結果ではブロッ

ク接続部で変動成分が急に減衰する不自然な不連続が見ら

れる．これは非物理的な数値解法上の問題であると考えら

れる．現段階では原因の特定には至っていないが，本研究

において Compact/Roe スキームを用いる場合に袖幅は 2 セ

ルでは不足している事を示している．また時間ステップ毎

の内部反復においてその回数によらず Compact/Roe スキー

ムでは袖幅に 8 セルを用いても残差があまり収束しておら

ず，今後改善が必要な点である． 
図 7 には平均流れ場における車輪後流側での表面流線を

示す．実験のオイルフローと比較して定性的には同様な流

れ場を示している．タイヤのショルダー付近の流線パター

ンにやや異なる様子が見られるが，これは今村ら(17)が指摘

している様にショルダー付近の格子解像度の不足が原因と

考えられる． 
図 8 には表面平均圧力分布を示す．各スキーム間での差

は小さいが，実験値はややレベルがシフトしている．これ

は Reger ら(16)も指摘している様に実験値は風洞壁によるブ

ロッケージの影響を受けていると考えられる．また図 9 に

車輪の各断面における表面平均圧力プロットを示す．タイ

ヤのショルダー付近で剥離を生じる前輪θ=180°のϕ=75°や

後輪θ=180°のϕ=100°付近で差は見られるものの，スキーム

間における差は大きくない結果を示している． 
図 10 に表面圧力の変動成分の RMS から求めた音圧レベ

ルの分布を示す．実験値と比較して定性的に良く一致した

結果を示している．実験値に比べて上流側の音圧レベルが

低いのは，全域乱流を仮定した RANS 領域であるため流れ

場の変動が小さいと考えられる．ただし実験値においても

上流側での音圧レベルは低いため，遠方場騒音への差は小

さいと考えられる．また車輪底面では局所的に音圧レベル

の高い領域が存在するが，その様子も Winkler ら(15)や

Kurbatskii ら(18)の計算結果と良く一致している．また SLAU
スキームの場合，図 11 の空間断面を見ると角の付近でわず

かに振動が見られる．これは角の格子が比較的粗いためと

考えられ，Roe スキームでは数値粘性により減衰している

ものと考えられる． 
図 12 には実験(11)での非定常圧力センサー位置に対応し

た，表面圧力変動のナローバンドスペクトル（バンド幅

1Hz）を示す．FFT 処理はデータ長さ 1024 で Hanning の窓

関数を用い，50% Overlap にて行う．定性的には Kurbatskii
ら(18)の計算結果と良く一致しており，音圧レベルは実験値

と比べて St=3 付近で 10～20dB 程度低くなる傾向を示して

いる．計測点 2,3 では Roe スキームの結果が SLAU や

Compact/Roe スキームの結果に比べて音圧レベルが低くな

る傾向を示している．この差はスキームによる数値粘性の

差と考えられ，SLAU や Compact/Roe スキームは変動成分

をより詳細に解像出来ているためと考えられる． 
 
４．２．遠方場騒音 
図 13 には音波が床面に反射する影響の指向性について比

較するため，FW-H 法により求めた遠方場観測点での全音

圧レベルを示す．比較には SLAU スキームの結果を用い，

音響面の最も狭い x/D=2 と最も広い x/D=8 の結果を示す．

観測点の位置は Kurbatskii ら(18)に合わせ，RLG の中心面

（z/D=0）で r=24.6D の円弧上θ=30～150°の範囲に，およそ

∆θ=10°の間隔で配置している．またスペクトルを求める際

の FFT は前節の非定常圧力の処理と同一の設定とする．θ
が 90°に近い観測点では音響面の広さに因らず床面反射の

影響は小さい傾向を示す．これは音響面より内側の床面に

よる反射の影響は既に音響面のサンプリングデータに含ま

れているためである．角度が浅くなる（θが 90°から離れ

る）に従い，床面反射の補正をしない場合には音圧レベル

が低くなる事がわかる．音響面の範囲が広い x/D=8 では後

流側（θが 90°より大きい）観測点でも反射の影響が小さい

のは，θ=90°付近と同様に既にサンプリングデータに含ま

れているためである．以降の比較には床面反射の補正を施

した値を用いる． 
図 14 には音響面の大きさの違いによる遠方場音圧スペク

トルを Shur らの手法を施した結果と併せて示す．Shur らの

手法には 3 種類の設定を行い，間隔∆x/D=1 で x/D=2～6，3
～7，4～8 のそれぞれ 5 つの音響面による遠方場圧力変動

を図 3 に示す様に平均化する．比較には SLAU スキームの

結果を用いる．音響面の最も狭い x/D=2 の結果がやや離れ

る傾向が見られる．これは後流側の音響面が物体に近過ぎ，

主要な音源となる渦変動を覆い切れていない事と，その渦

が後流側の音響面を通過する事による偽音の影響を強く受

けている事が考えられる．音響面の範囲が最も広い x/D=8
の結果が最もこの影響が小さいと考えられるが，計算格子

の高解像度領域を広くとる必要があるため計算コストの面

では不利となる．一方 Shur らの手法による平均化処理を施

した 3 つの結果はほぼ重なっている．これは x/D=2～6 のデ

ータを用いればそれより下流側のデータを必要としない事

を意味し，計算コストの面で有利である事を示している．
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また St が 1 以下の低周波数域では x/D=8 の結果より音圧レ

ベルが低下している．これより x/D=8 においてもなお後流

の影響を排除できていないと考えられ，Shur らの手法によ

り偽音の影響が軽減された可能性を示している． 
図 15 には Shur らの手法を適用した音圧スペクトルにて

スキーム間の差を示す．θ=85°で St=3 付近のピークを見て

も Roe スキームの結果は数 dB 低下している．Compact/Roe
の結果では St が 4 以上の周波数域でも音圧レベルの低下が

少なく，実験(16)に最も近い値を示しているが，前節に述べ

た様に内部反復の収束が悪く時間精度の問題が残る．

SLAU スキームの結果は Compact/Roe と同程度の音圧レベ

ルを示しており，本研究において最も良好な結果を示すと

考えられる． 
 
５．まとめ 
航空機の四輪型脚の簡易形状である RLG に対して DDES

計算を行い，対流項スキームによる流れ場の違いについて

調べた．平均流れ場においてはスキーム間の違いは小さい

が，非定常流れ場においては Roe スキームの結果は SLAU
や Compact/Roe スキームの結果に比べて変動レベルが低く

なる傾向を示した．この差はスキームによる数値粘性の差

と考えられ，SLAU や Compact/Roe スキームは散逸が小さ

く変動成分をより詳細に解像出来ている様子が示された． 
FW-H 法による遠方場騒音の予測を行い，床面での反射

の影響について調べた．反射の影響量の指向性を示し，観

測点と床面の角度が浅くなる程この反射の影響が大きい事

を示した．また後流音響面の位置を変える事により，音響

面の取り方による音圧レベルへの影響量を示した．音響面

の範囲が最も広い x/D=8 の結果では偽音の影響が小さい事

が示されたが，音響面を広くとる事は計算コストの面から

は不利である．x/D=2～6 のデータに Shur らの手法を適用

する事により St が 1 以下の低周波数帯では x/D=8 より低い

音圧レベルの結果が得られ，Shur らの手法により偽音の影

響が軽減された可能性が示された． 
今後は， 
・ より高周波の変動成分を解像出来る様に物体近傍から

後流部付近の格子解像度を高める 
・ 固体壁音響面による FW-H 法を適用し，今回用いた透

過性音響面による FW-H 法との比較を通して，航空機

脚騒音への適用性を検証する 
・ Compact スキームの計算法の改良，Compact/SLAU ス

キームの適用 
などが必要と考えられる． 
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表 1 計算時間と空力係数 
スキーム 乱流モデル ∆tU/D TU/D Cx Cy Cz Cx’ Cy’ Cz’ 

Roe SA-DDES 3.45×10-4 44 1.42 -0.219 -0.001 0.0448 0.0482 0.0539 
SLAU SA-DDES 3.45×10-4 28 1.41 -0.212 0.002 0.0393 0.0548 0.0604 

Compact/Roe SA-DDES 3.45×10-4 16 1.39 -0.201 0.005 0.0315 0.0411 0.0499 
 

 

表 2 Winkler ら(15)の計算結果より抜粋 
Code Turb Model Grid ∆tU/D TU/D Cx Cy Cz Cx’ Cy’ Cz’ 

BCFD Coarse SA-DDES Unstruct. 5×10-3 76 1.42 -0.254 － 0.0423 0.0406 0.0539 
NTS SA-DDES Struct. 5×10-3 80 1.39 -0.224 － 0.04 0.048 0.06 

 

 

  
Roe SLAU 

 

 

Compact/Roe  
図 5 瞬時場での Q 値 

 

  
袖幅=8 セル 袖幅=2 セル 

図 6 瞬時場での div u（z/D=0.1，Compact/Roe スキーム） 
 

  
Roe SLAU 

  
Compact/Roe Exp(12) 

図 7 表面平均流線 
 

  

  
Roe SLAU 

  

  
Compact/Roe Exp(11) 

図 8 表面平均圧力分布 
 

  
前輪：θ=0° 前輪：θ=180° 

  
後輪：θ=180° 後輪：θ=0° 

  
図 9 表面平均圧力プロット 
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Roe SLAU 

  
Compact/Roe Exp(11) 

図 10 表面圧力変動分布 
 

  
図 11 車軸床面の断面圧力変動分布（SLAU スキーム）

（セル中心点を繋いで表示） 
 

  
p1 p2 

 
 

p3 プローブ位置 
図 12 表面圧力変動スペクトルの比較（バンド幅=1Hz） 

 

 
図 13 全音圧レベルの指向性における床面反射の影響

（SLAU スキーム） 

  
θ=30° θ=60° 

  
θ=85° θ=120° 

 

 

θ=150°  
図 14 各音響面とその平均による遠方場スペクトルの比較

（SLAU スキーム） 
 

  
θ=30° θ=60° 

  
θ=85° θ=120° 

 

 

θ=150°  
図 15 各スキームによる遠方場スペクトルの比較 

（x/D=2～6 で Shur らの手法を適用） 
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