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ABSTRACT 
In this study, the unsteady flow simulation around the 30P30N high-lift airfoil is conducted to investigate the noise 

prediction capability of the hierarchical Cartesian-grid-based flow solver. To calculate the turbulent boundary layer, 
the Immersed Boundary method and the wall function are used. The computational grid is refined around the slat and 
the slat trailing edge to predict the noise from the slat accurately. The number of grid cells is over 100 million. The 
time-averaged surface pressure coefficient distributions on the airfoil surface agree with the experimental data 
quantitatively and qualitatively. The Power Spectral Density of the wall pressure obtained by this simulation agrees 
with the experimental data. Furthermore, the effect of the angle of attack on the slat noise is simulated well.  
 
 

1. 序論 
 近年の航空輸送への需要の高まりに伴い，航空機の

低騒音化は設計・開発における重要な課題となってい

る 1)．着陸時はエンジンの出力を小さくするため，高揚

力装置や降着装置から発生する機体騒音が相対的に大

きくなる 2)．そこで数値流体力学（Computational Fluid 
Dynamics, CFD）を用い，機体騒音が発生するメカニズ

ムを理解し設計に反映することは，低騒音な航空機を

設計するために重要である． 
 高揚力装置や降着装置は形状が複雑であり，CFD で

の解析に必要な計算格子を生成することが難しい．そ

こで複雑形状に対し自動・ロバストに計算格子を生成

可能な，階層型直交格子を用いる CFD が注目されてい

る 3-6)．直交格子を用いる CFD では物体の壁面が階段

状に再現され計算の精度が低下することが課題であっ

たが，壁面近傍の流れをモデル化する手法（埋め込み

境界法と壁関数）を用いることで，精度の良い計算が

可能になりつつある 4-6)． 
 本研究では，壁面近傍の流れをモデル化する手法を

組み合わせた直交格子 CFD による，航空機からの機体

騒音の予測精度を検証する．計算対象は，国内外のワ

ークショップで課題として利用され風洞試験や他の

CFD ソルバとの比較が可能な，30P30N 高揚力装置で

ある．本研究には東京大学李家・今村研究室で開発中

の直交格子流体ソルバ UTCart を利用する 6) 

 

2. 計算対象 
 本研究では Fourth Aerodynamic Prediction Challenge 
(APC-IV) でワークショップの課題として採用され，風

洞試験の結果が公開されている30P30N高揚力装置の

近傍場での空力騒音を予測する7,8)．図１，表１はそれ

ぞれ30P30Nの形状と計算条件である．本研究では，ス

ラットコーブの後縁側（図１のS11）と母翼の前縁側（図

１のM7）の二点で，表面圧力のパワースペクトル密度

（PSD）を取得する． 
 

表１．計算条件． 
代表長さ（翼弦長） 𝑐𝑐�������� 18

一様流マッハ数 𝑀𝑀� 0.17
翼弦長基準のレイノルズ数 1.71 � 10�

迎角 � ����� 5.5, 9.5
 

 
図１．30P30N 高揚力装置． 

 
3. 計算手法 
3.1. 壁面境界条件 

Discrete Forcing 型の埋め込み境界法と壁関数を用い

て，乱流解析用の壁面境界条件を課す6)．図２は，本研

究で用いる埋め込み境界法の概略図である．はじめに

計算格子のセルを，流体領域に存在するセル（Fluid 
Cell），壁面と交差するセル（Wall Cell），物体の内側

に埋没するセル（Body Cell）の三種類に分類する．次

にFluid CellとWall Cellのセル境界中心（Face Center, FC）
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に，境界条件を課す．FCを通る，壁面に対する法線上

にImage Point（IP）を配置し，IPでの基本変数と壁面で

の条件から，FCでの基本変数を決定する．IP を必ず流

体領域に配置するため，IPと壁面の距離であるIP長さ

を壁面での格子幅の二倍とする．最後にWall Cellに隣

接する Fluid Cell（図 1のCell i）と FC での基本変数

を利用し，非粘性流束を計算する．また粘性流束は壁

関数を用いて計算する．第２表はFCに課す壁面境界条

件である．下添字のFC は  Face Center，IP はImage 
Point，i は FCに隣接するセルを意味する．  
 

表２．埋め込み境界法を用いた境界条件． 

𝒖𝒖���� 𝑢𝑢���� � �𝜕𝜕𝑓𝑓����
𝜕𝜕𝜕𝜕� �𝑦𝑦��� �𝑦𝑦��� � 𝜕𝜕��� �𝑢𝑢� 

𝒖𝒖���� 𝑢𝑢����𝑑𝑑��/𝑑𝑑��  
𝑇𝑇�� 𝑇𝑇�� � d𝑇𝑇

d𝑦𝑦�
��

�𝜕𝜕�� � 𝜕𝜕��� 

𝑝𝑝�� 𝑝𝑝� 

 
図２．埋め込み境界法の概念図． 

 
3.2. 数値計算手法 
 数値計算手法を表３に示す．乱流モデルはSAモデルを

ベースにした DDES-p である9)．非粘性流束の評価には，

四次精度風上バイアススキームとSLAU を用いる10,11)．

時間積分にはMFGS 陰解法とDual time stepping による

二次精度後退差分法を用いる10,12)．時間刻み幅 Δ𝑡𝑡 は
3.32 � 10�� ��� である．この時間刻み幅では，音速と一

様流速度から計算されるクーラン数 �𝑈𝑈� � ���Δ𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡 
は，スラット内側でおおよそ 1.35 である．内部反復の

回数は，内部反復中に密度のL2残差が一桁減少するよ

うに5回とする．非定常解析は以下の手順で行う．はじ

めに，非定常解析の初期条件として，定常RANS解析を

行う．定常RANS解析の初期条件は一様流である．次に

非定常DDES解析により，非定常な流れ場の過渡計算を

する．過渡計算時間 𝑇𝑇��������� は，𝑈𝑈�𝑇𝑇��������� / 𝑐𝑐���~ 6
となるよう，0.04�1 ��� とする．対応する計算ステップ

数は142000ステップである．最後にサンプリング計算

を行う．サンプリング時間 𝑇𝑇��������は，過渡計算時間

と同じである．サンプリング計算中の揚力係数の変化

は 1% 程度で，空力係数のドリフトは小さい． 
 
 

表３．数値計算手法． 
乱流モデル SA モデルベースの DDES-p 

時間積分 
MFGS陰解法と 

Dual time stepping による 
二次精度後退差分 

非粘性流束評価 四次精度風上 
バイアススキーム＋SLAU 

粘性流束評価 二次精度中心差分 
勾配評価 WLSQ(G) 

 
4. 計算格子 

図３と表４に本研究で用いる計算格子の情報を示す．

計算格子のセルは全て立方体であり，セルの一辺の長

さに応じてスパン方向のセル数が変化する（図３(b)）．
セル数は 1.04 � 108 であり，計算領域の大きさは翼弦

長の100倍である．格子のスパン方向長さは，翼弦長

の0.11倍である2 ����とする．スラットの壁面での格子

幅は 3.� � 10�� ���� で，コーブを一様に細分化する

（図３(c)）．スラット後縁から放出されるカルマン渦

を計算するために，後縁の厚み2.4 � 10�� ���� に対し

スラット後縁での格子幅を  2.0 � 10�� ���� とする

（図３(d)）．主翼とフラップの最小格子幅は，Image 
Point での壁面からの無次元距離 𝑦𝑦�が150 以下にな

るよう設定する．外部境界条件は，スパン方向には周

期境界条件を，それ以外にはリーマン不変量を考慮し

た遠方境界条件を課す． 
 
5. 計算資源 
 本研究には東京大学情報基盤センターが運営する

Oakbridg-CXスーパーコンピュータシステムを用い，

Flat MPIにより896並列で計算をする．計算格子の分

割にはMETISを用いる13)．一迎角の計算に要するCPU
時間は，過渡計算とサンプリング計算を合わせて 
2.� � 10� ������ である． 
 
6. 計算結果 
6.1. 平均流れ場 

図４に表面圧力係数分布を示す．文献8)の風洞試

験に対し，UTCart の計算結果は良く一致している． 
風洞試験の結果は，迎角の増加に伴いスラットと母

翼で揚力が増加し，フラップの表面圧力係数分布は

変化が小さい．UTCart での計算結果では，迎角の変

化に対する表面圧力係数分布の特徴を再現できてい

る． 
図５はスラット近傍での二次元乱流強度（2DTKE） 

の分布である．どちらの迎角でも，スラット後縁で乱

流強度が大きい．またスラットカスプの近傍にピー

クが存在している．加えて，スラットカスプからの流

れがコーブと衝突により，コーブの後縁側に乱流強

度のピークが存在する．コーブのピークは，迎角が

5.5 �d��� のほうが大きい． 
 
 
 
 
 

Image Point

Body Surface

Face Center

Cell 𝑖𝑖

Wall CellFluid Cell Body Cell
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表４．計算格子の壁面での格子幅． 
スラットでの格子幅 ���� ��� � ����

スラット後縁での格子幅���� � � ���� 
母翼とフラップ上面の格子幅 ���� ��� � ����
母翼とフラップ下面の格子幅 ���� ��� � ����

 
 

(a) 全体図 

(b) スパン方向のセルの分布 

(c) スラットの拡大図 

(d) スラット後縁の拡大図 
図３．計算格子． 

 
 

 
図４．表面圧力係数分布の比較． 

 

(a) � � �����deg� 

(b) � � �����deg� 
図５．スラットでの2DTKE． 

 
6.2. 非定常流れ場 

図６は迎角が �����deg� のスラットでの瞬時流れ

場で，速度勾配テンソルの第二不変量（Q値）の等値

面である．等値面は，スパン方向速度で色付けされて

いる．スラット下面側の角部であるカスプよりせん

断層が生じ，スラット内側のコーブを囲んでいる．ま

たせん断層が三次元的な渦になり，スラット後縁側

でスラットと衝突し，縦渦が生じている．図７は瞬時

流れ場で，スラットでのスパン方向渦度分布である． 
スラットの後縁から，カルマン渦が放出されている．

また迎角の増加に伴い，カスプからのせん断層とコ

ーブが衝突する位置が上流側に移動し，再循環領域

が小さくなっている． 
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図６．スラット内側でのQ値の等値面 (� � ���)．  

 

(a) � � ��� �deg� 

(b) � � ��� �deg� 
図７．スパン方向の渦度分布． 

 
6.3. 表面圧力のパワースペクトル密度 

図８は表面圧力のPSDである．PSDの取得位置は，

図１のS11とM7である．S11のPSDは，計算結果は風

洞試験と一致している．またUTCartの計算はM7の 
����������� のピークについて，ピーク周波数とPSD
の大きさを良く再現している．����������� のピーク

はスラット後縁から放出されるカルマン渦が関係し

ている．風洞試験に対し，物体適合格子でのDDES解
析ではピーク周波数が低周波側に存在しPSDの大き

さが過大評価されることが報告されているが，本研

究ではピーク周波数とPSDの両方が風洞試験と一致

している14,15)．��������� のピークは，ピーク周波数

が風洞試験と一致している．風洞試験のS11でのPSD
は迎角の増加に伴い，カスプで生じるせん断層とコ

ーブが衝突する位置が上流側に移動しS11から離れ

ることで，全体的に減少する．計算結果は，迎角増加

に伴うPSDの減少を再現している．また風洞試験では

迎角の増加に伴いM7の ����������� のピーク周波

数がより高周波数に変化するが，UTCartでの計算結

果も周波数の変化を再現できている．計算結果はM7
での���������� のPSDを過小評価しているが，同様の 

 

(a) � � �����deg� 

(b) � � �����deg� 
図８．表面圧力の PSD． 

 
傾向は物体適合格子での計算でも観察されている 15)． 
 
7. 結論 

本研究では，直交格子を用いるCFDによる航空機か

らの機体騒音の予測精度を検証することを目的とし，

30P30N高揚力装置の非定常流れを解析した．壁面近

傍の流れは，埋め込み境界法と壁関数でモデル化した．

計算格子のセル数は 1.04億セルであり，特にスラッ

ト全体とスラット後縁で格子を細分化した．風洞試

験に対し，計算結果では表面圧力係数の大きさと迎

角への依存性が再現されていた．近傍場での音響予

測の精度を評価するため，翼型表面での圧力のPSDを

風洞試験と比較した．その結果，スラット後縁から放

出されるカルマン渦が原因のピークについて，ピー

ク周波数とPSDレベルが風洞試験と良く一致した．1 
[kHz] から2 [kHz] のピークは，ピーク周波数が風洞

試験と概ね一致した．また迎角の変化に伴うPSDの大

きさやピーク周波数の変化を再現できた．  
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果の可視化には  Intelligent Light University Partner 
Program (UPP) の提供を受け，FieldView を用いた．

ここに感謝の意を表す． 
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