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格子ボルツマン法を用いたファンの空力騒音の直接解析
山田和豊（九大），岡 信仁（九大院），岡 明宏（九大院），古川雅人（九大）

1. 緒　言

空力騒音の問題で流れが低マッハ数である場合は多く，
空力騒音解析手法には音響アナロジーを用いた分離解法
がよく用いられる．しかし，コンパクトの仮定を用いる
分離解法では，乱流音のような高周波数の空力音に関し
て，予測精度が十分でない．これについては流体音の直
接計算が望ましいが，高レイノルズ数かつ低マッハ数流
れでは，計算規模および計算精度の面で実現が難しい．

格子ボルツマン法 (LBM: Lattice Boltzmann Method)
は，Navier-Stokes方程式を離散化して解く従来の計算手
法とは異なる新しい流れの計算手法である (1)．LBMは，
計算アルゴリズムが単純なことから，従来の計算手法に
比べて計算負荷が小さく高速に計算が行えるともに，並
列計算に適している．また極めて低いマッハ数の流れを
高精度に計算できるといわれる．実際，Navier-Stokes解
析では空間 6次精度・時間 4次精度のスキームが必要な
流体音の直接計算について，LBMでは空間 3次精度・時
間 2次精度でも音圧に関して同程度の結果が得られてい
る (2)．したがって，LBMは低マッハ数流れの空力騒音
の予測に適した計算手法であるといえ，近年空力騒音解
析の有力な手法として応用されつつある (3)(4)．そこで本
研究では，まず空力音の検証として，単独翼から発生す
る乱流音について LBMの予測精度を調査した．次に，半
開放型プロペラファンまわりの流れについて，LBMによ
る大規模直接計算を実施し，実験結果との比較を行った．

2. 数値計算手法

LBMでは，本来，粒子速度モデルにあわせて等間隔規
則格子を用いる必要がある．そのため，境界適合格子を
使用する有限差分格子ボルツマン法（FDLBM）や有限
体積格子ボルツマン法（FVLBM）が提案されているが，
これらの手法ではLBMのメリットである単純なアルゴリ
ズム構造が失われる．そこで本研究では，従来どおり直
交等間隔格子を使用し，物体境界は Immersed boundary
法により取り扱った．また，格子点数の増加を抑えるた
めに，マルチスケールモデルを使用した．

2.1 格子ボルツマン法

本計算では，次式の格子 BGKモデルを用いた．

fi(x+ ci∆t, t+∆t)

= fi(x, t)−
1

τ

[
fi(x, t)− feqi (x, t)

]
(1)

ここで，f は仮想粒子の分布関数，cは粒子速度，τ は単
一時間緩和係数，feq は局所平衡分布関数を表す．また，
添え字 iは離散化された粒子速度方向に対応した整数で
ある．本研究では，粒子速度モデルに非熱流体モデルの
3次元 15速度（D3Q15）モデルを採用した．非熱流体モ
デルは，熱流体モデルに比べ粒子数が大幅に少なく，使
用メモリや演算量が削減できるため大規模計算に適する．
また，低マッハ数の場合には，本モデルであっても十分
な精度で空力音を予測できることが報告されている (5)．
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Fig. 1 Illustration of interpolated Bounce-Back scheme

2.2 マルチスケールモデル

上述のとおり，直交等間隔格子を使用するため，物体
近傍での計算精度低下および計算格子数増加の問題が生
じる．そこで，マルチスケールモデル (6) を導入し，解
像度の異なる格子を組み合わせて計算を行うことで，物
体近傍の格子解像度を局所的に高めた．．粗い格子と細か
い格子との境界では，以下の式により分布関数を変換後，
受け渡しを行う．

f
′

i = F̃ eq
i + (F̃

′

i − F̃ eq
i )/Ω (2)

F
′

i = feqi + (f
′

i − feqi )Ω (3)

Ω = n
τc − 1

τf − 1
(4)

ここで，大文字 F は粗い格子ブロック，小文字 f は細か
い格子ブロックでの分布関数を表し，上付き添え字

′
は

衝突後の分布関数であることを表す．また，τcおよび τf
それぞれ粗い格子および細かい格子における緩和係数を
表す．nはブロック間での格子幅の比∆xc/∆xf を表し，
本研究では n = 2とした．なお，解像度の違いから対応
する格子点が存在しない場合は，周辺の格子点の分布関
数を用いて補間する．

2.3 境界条件

物体表面の境界条件として，Interpolated Bounce-
Back(7) を適用した．Interpolated Bounce-Back は比較
的単純なスキームで任意物体形状を通常の Bounce-Back
スキームよりも高精度に表現できる．図 1に壁面境界条
件の説明を示す．x0は物体表面に最も近い物体内部の格
子点であり，x1 は流体内の物体表面に最近傍の格子点，
x2はその二番目の格子点である．qは壁面と点 x1との距
離を表す．次のステップで壁面の方向から x1点に到達す
る粒子は，壁面での跳ね返りを考慮すると現時刻では赤
い丸印の位置にある．その位置の分布関数を補間し，そ
の分布関数を境界条件として x0 に与える．したがって，
x0 には次式で計算される分布関数が与えられる．

fi(x0, t) = 2qfi(x1, t) + (1− 2q)fi(x2, t), q <
1

2

fi(x0, t) =
1

2q
fi(x1, t) +

2q − 1

2q
fi(x1, t), q ≥ 1

2

(5)

ここで，iは iと反対向きの速度を持つ粒子を指す．
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Fig. 2 Computational mesh for NACA0012 (block lines
are only shown)

3. 単独翼

空力音の検証として，NACA0012翼から発生する広帯
域空力騒音について解析を実施した．流れ場および空力
音の評価においては，宮澤らの実験結果 (10)と比較した．
実験が行われた条件は，レイノルズ数 Re = 2.0× 105，
迎え角 9.5◦，主流流速 20m/s，コード長 C = 0.15mで
ある．この条件では，流れは翼負圧面側前縁付近で一端
はく離し，すぐに乱流へと遷移して再付着する．計算で
は，領域全体で温度が 20◦Cで一様であると仮定し，音
速一定として主流マッハ数 0.058で計算を行った．
計算領域は，流れ方向，垂直方向，スパン方向の長さ

がそれぞれ 24C，24C，0.125C の直方体領域とした．図
2に翼周りの計算格子を示す．本研究では，計算領域の分
割にBuilding-Cube Method（BCM）(8)を用いて，計算
格子を作成した．同図にはその計算ブロックが示されて
いる．各ブロックには，17 × 17 × 17の格子点を設定し
た．翼表面近傍の最小格子幅は壁座標で 2.3である．主
流部の最大格子幅は 0.0078Cであり，これは 15kHzの音
波についてその波長を 20格子点で解像することができ
る．総格子点数は約 12億点である．
スパン方向の境界条件には周期条件を用いた．計算領

域の境界は翼から十分に離れていると仮定し，遠方境界
条件として一様な密度および速度を設定してそれらのマ
クロな物理量から計算される局所分布関数を固定して与
えた．このとき，計算領域外縁での音波の反射を防ぐた
め，計算領域の外側には Damping regionを設け，音波
を減衰させた．Damping regionでは，式 (1)に変えて次
式を用いた (9)．

fi(t+∆t,x+ci∆t) = fi(t,x)−
1

τ
[fi(t,x)− feqi (t,x)]

− α

(
xd
Ld

)2 [
feqi (x, t)− f targeti (x, t)

]
(6)

ここで，f targetは分布関数の目標値であり，主流の密度
および速度から計算される平衡分布関数を与えた．Ldは
Damping region 入口の位置から計算領域外縁までの距
離であり，xdはDamping region入口からの距離である．
係数 αは 0.05とした．本計算では，計算領域中心から直
径 16C の円の外側を Damping regionとした．
図 3は，翼下流（図 2の赤破線）における時間平均速

度分布および RMS速度分布の比較を示している．時間
平均速度分布をみると，LBM結果は後流の幅および後流
の深さともに実験結果と非常によく一致している．RMS
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Fig. 3 Time-averaged velocity and RMS velocity dis-
tributions at the downstream of airfoil
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Fig. 4 Instantaneous pressure fluctuation field

速度をみると，実験結果には主流中でもわずかながら速
度変動がみられ，主流乱れの存在を確認できる．LBMで
は，主流乱れは導入していないため，主流の RMS速度
はゼロとなっている．後流中について実験と比較すると，
速度変動は過大評価されている．翼上面側の境界層は，後
縁ではかなり厚くなっており，そこでは境界層外縁付近
の格子解像度が十分でないことが考えられる．
図 4に等スパン断面における瞬時の圧力変動分布を示

す．前縁および後縁付近から不規則な圧力波が伝播して
いる様子がみられる．前縁付近から発生している圧力波
は，前縁近傍で生じた剥離の非定常的な変動による．前
縁剥離したせん断層は周期的に巻き上がり三次元的に崩
壊することで再付着するが，その過程で微細な乱流渦を
生成するとともに前縁近傍の再付着点付近に圧力変動を
発生させている．また後縁では，翼上面の発達した乱流
境界層内の渦が干渉して騒音を引き起こしている．
図 5は，翼後縁から流れ方向に対して垂直上方に 6.7C

だけ離れた位置（図 4の観測点）における空力音のスペク
トルに関して，実験結果 (11) との比較を示している．同
図において，赤色の線はスパン長に関する音圧レベル補
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Fig. 5 Frequency spectra of far-field sound
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Fig. 6 Half-ducted propeller fan

正前の計算結果であり，緑色の線は補正後の結果である．
補正前の計算結果は，実験結果よりも全体的大きく評価
されている．補正後の結果は，700Hz以下の低周波数域
では，実験結果に比べて過大評価されているが，700Hzか
ら 2kHzの高周波数の領域については，LBM結果は実験
結果と良い一致が得られており，空力騒音を定量的に予
測できていることがわかる．本計算のスパン長は 0.125C
と実験のスパン長 3.3Cに比べて短いため，スパン方向の
大きな流れ構造を再現できていないことが，低周波数域
の差異の原因としてが考えられる．

4. プロペラファン

解析対象は図 6に示すエアコン室外機用の半開放形プ
ロペラファンである．翼枚数は 3枚であり，動翼先端の半
径 rtipは 235mm, 回転数は 683rpmである．ハブ比 ν は
0.3404, 動翼先端とシュラウド間の隙間は 7.76mm（翼先
端半径の 3.3%）である．翼先端のコード長は 353mmで
ある．シュラウドの軸方向長さは動翼先端の軸方向コー
ド長の 30%程度であり，シュラウド後端部が動翼後縁の
軸方向位置と一致するように取り付けてある．したがっ
て，動翼先端の前方側 70%は上流に開放されている．シュ
ラウドの前縁部はベルマウス形状となっている．設計点
の流量係数 ϕ および静圧上昇係数 ψ はそれぞれ 0.291，
0.130である．なお，ϕおよび ψは次式で定義される．

ϕ =
Q

π(1− ν2)rtip2Utip
, ψ =

∆Ps

ρUtip
2/2

(7)
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Fig. 7 Computational mesh for propeller fan

ここで，Qは体積流量，Utipは動翼先端の周速度，∆Ps

は羽根車前後の静圧差である．本研究では，設計流量点
の流れ場を解析した．動翼先端半径および動翼先端周速
に基づくレイノルズ数は 2.6× 105であり，動翼先端周速
のマッハ数は 0.05である．
計算格子を図 7 に示す．図 7(a) は計算領域全体のブ

ロック分布を示している．実験と同様に羽根車前後に入
口チャンバーおよび出口チャンバーを設置し，入口境界
および出口境界を同図に示すとおり設定した．同図にお
いて，赤色の領域は羽根車とともに回転する相対座標系
で計算し，青色の領域は静止座標系で計算を行った．な
お，本計算では両計算領域の周方向相対位置の時間変化
は考慮せず，フローズンローターとした．図 7(b)には羽
根車まわりの計算格子を示している．ただし，各方向 7点
おきに格子を間引いて表示している．羽根車およびシュ
ラウドの壁面近傍に細かい格子が配置されていることが
わかる．翼先端半径で無次元化した翼面近傍の最小格子
幅は 9.8× 10−4(∆xmin = 12)である．ブロックの総数は
46,580個であり，各ブロックは 333の格子点を有してい
る．総格子点数は約 16.7億点である．
図 8に，ファンの内部流れ場について，時間平均およ

び瞬時の渦流れ構造を示す．同図 (a)に示した時間平均
流れ場では，翼端渦をはっきりと確認でき，ファン下流
まで発達している様子がわかる．また，ハブ側後縁付近
にはコーナー剥離がみられる．一方，瞬時の流れ場では，
同図 (b)に示されるように，翼端渦は非定常的に変動し
ているため羽根車下流では明確ではない．ハブ面の上流
側角部で剥離した流れが，翼間内の二次流れによって運
ばれ，ファン動翼負圧面上を駆け上がっている．同図 (c)
に翼先端前縁部の拡大図を示している．同図に示される
ように，翼先端部では前縁剥離が発生しており，これに
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Fig. 9 Comparisons of flow field at fan exit

伴う渦構造を確認できる．この前縁剥離は小規模ですぐ
に再付着している．翼端渦のすぐ下では多数の縦渦構造
が非定常的に発生し移流する様子が確認される．
図 9に羽根車出口における流れ場の比較を示す．図中

の白丸は翼端渦の位置を示している．翼端渦の周辺には，
その旋回流れに伴い，渦中心を対称とした速度場が形成
される．LBM結果をみると，翼端渦の位置およびその周
辺の速度場は実験とよく一致していることがわかる．ま
た，破線で囲んだ領域はコーナー剥離を表しているが，こ
のコーナー剥離についても LBMはよく再現しているこ
とがわかる．しかし，旋回速度分布において，LBM結果
には翼端渦と翼圧力面との間に低旋回速度域がみられる
のに対し，実験結果にはそのような分布は確認されない．
この点を除けば，LBM結果は実験結果とよく一致してい
るといえる．
図 10は羽根車出口における乱れ度分布の比較を示して

いる．同図に示される乱れ度は羽根車の先端周速に基づ
いて定義されている．LBM結果は実験結果と定性的に一
致しているが，定量的には乱れ度が過大に評価されてい
る．本計算では乱流モデルを用いていないが，翼端渦や

コーナー剥離渦等の周辺では壁面に比べて格子解像度が
かなり低く，格子解像度が不足したことがこの要因とし
て考えられる．上述したように，LBM結果では図 9(b)
に示す旋回速度分布において，翼端渦と隣接翼圧力面と
の間に旋回速度の低い領域がみられるが，この低旋回速
度域と同じ位置に高い乱れ度の領域を確認できる．この
高乱れ度域は，LBM結果だけでなく実験結果にも確認さ
れる．この周辺では実際に流れ場に非定常性が誘起され
ており，この非定常流動現象を LBMは再現している．

最後に，図 11に翼負圧面上の圧力変動分布の比較を示
す．同図 (a)の実験結果をみると，最も顕著な圧力変動は
翼先端の前縁付近にみられる．これは，同図 (b)の LBM
解析結果においても同様の箇所に確認される．この周辺
は翼端渦の巻き上がり位置と対応するが，翼端渦の非定
常性に起因したものではない．この箇所は図 8(c)に示し
た前縁剥離に対応しており，この圧力変動は前縁剥離に
伴う流れの非定常挙動に起因することがわかる．翼端側
では全般にコード方向に圧力変動が高くなっており，前
縁剥離によって放出された渦が下流に拡散しながら移流
するためである．またハブ側には，コーナー剥離に起因
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Fig. 10 Turbulence intensity distributions at rotor exit
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Fig. 11 Pressure fluctuation distributions on blade suc-
tion surface

した圧力変動が，領域の大きさに差異はあるものの，実
験結果および LBM結果ともにみられる．LBM結果では，
翼端の後縁部においても高い圧力変動がみられる．これ
はシュラウド内部で発生する翼端漏れ渦によるものと考
えられるが，更なる調査が必要である．

5. 結　言
本研究では，格子ボルツマン法を単独翼および半開放

型プロペラファンまわりの流れ解析に適用した．10億点
超の計算格子を用いて大規模数値解析を実施し，流れ場
および空力音に関して，実験結果と比較検証を行った．

単独翼の計算では，後流速度分布に関する流れ場の比
較において，LBM結果は実験結果と良い一致を示した．
また，遠方場の空力音スペクトルにおいても，700Hzから
2kHzの高周波数帯域で実験結果と良い一致が得られた．
プロペラファンの計算では，時間平均流れ場の比較に

おいて，計算結果は実験結果とよく一致した．流れの非
定常性に関して，乱れ度分布および壁面圧力変動分布を
比較した．計算結果は，定量的に過大評価したものの，定
性的には実験結果とよく一致した．また，前縁剥離に起因
した大きな圧力変動が生じていることが明らかとなった．
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