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航空宇宙分野における移動境界問題を伴う流体解析を効率的に実施する手法として，直

交格子法に基づく CFD アルゴリズムの開発を目的として研究を進めている．等方直交

格子はその単純性から格子生成を極めて高速に行え，物体移動も効率的に取り扱うこと

が可能である．これらの利点を大規模非定常計算により更に強化するためには，直交格

子における物体境界の適切な取り扱い手法の開発と共に，移動物体問題に関して並列性

能を向上させることが課題として挙げられる．本研究では，移動境界物体問題における

並列性能向上に向けた調査を実施し，アルゴリズムの改良に伴う高速化を実施した．ま

た，直交格子をベースとする計算手法の更なる実用化を図るために，航空宇宙分野の様々

な問題に対して直交格子法の適用を行った． 
 

 

1. 共同研究に関する情報 

(1) 共同研究を実施した拠点名 

本共同研究は，東北大学・名古屋大学を共同

研究拠点として実施し，東北大学・名古屋大

学の計算機・設備を利用している． 

 

(2) 共同研究分野 

■   超大規模数値計算系応用分野 

 超大規模データ処理系応用分野 

 超大容量ネットワーク技術分野 

 超大規模情報システム関連研究分野 

 

(3) 参加研究者の役割分担 

本共同研究は，金沢工業大学・東北大学（サ

イバーサイエンスセンター，流体科学研究

所）・東海大学・名古屋大学・宇宙航空研究開

発機構（JAXA）・理化学研究所・Intelligent 

Light 社及びアーヘン工科大と共同で研究を

実施した．研究内容と研究機関の役割分担は

以下の通りである． 

① 非定常数値流体解析手法のアルゴリズム

開発（金沢工大，東北大・流体研，東海大，

理研，アーヘン工科大） 

② 航空宇宙分野における応用問題への適用

（金沢工大，東北大・流体研，東海大，JAXA，

アーヘン工科大） 

③ マルチプラットフォーム評価による性能

可搬性及び並列性能向上のための要素技術開

発（東北大・サイバー，名大・情報基盤） 

④ 大規模解析における効率的な可視化技術

の開発（金沢工大，東北大・サイバー，名大・

情報基盤，Intelligent Light，アーヘン工科

大） 

 

2. 研究の目的と意義 

航空宇宙分野における数値流体解析技術

の進展により，現在開発中の航空機である三

菱リージョナルジェット機を始めとして，航

空機開発に空力解析は大いに用いられてい

る．その一方，その利用は巡航時の空力性能

の見積もり等定常状態の解析が依然として

主である．今後，航空宇宙分野における競争

力強化のためには，数値シミュレーション技

術の更なる高度化を伴う，革新的な設計技術

の開発が求められている．そこで，本研究で

は直交格子をベースとした数値解析手法を

共同研究により構築し，移動物体問題に対し

て高効率実行を可能にする超並列化技術や

マルチプラットフォームにおける可搬性向

上の研究に取り組む．本研究成果は，ソルバ

ーの公開も含め社会に広く成果を利用して

頂くことを考えているため，様々なプラット



学際大規模情報基盤共同利用・共同研究拠点 平成 29 年度共同研究 最終報告書 2018 年 5 月 

2 

フォーム上で最適な性能を出すことが必要

である． 

本研究では直交格子法による工学設計へ

の適用を目標として，特に物体移動を伴う非

定常数値流体解析手法の開発と検証を行う．

航空機周り等の高レイノルズ数流れを直交

格子法により解析する際には，形状再現性の

問題に加えて境界層解像に関する問題の解

決が不可欠であることから，これらを解決で

きる手法の構築も必要である．そのため，実

形状に対して適用し，その有用性について調

べる．本研究により，シミュレーション技術

の高度化を図ることができ，また本共同研究

で培った技術は今後の計算機開発のシステ

ム設計に役立てる事も可能であり，得られた

成果は社会に広く還元させることができる． 

 

3. 当拠点公募型共同研究として実施した意義 

実形状への適用を考慮した大規模な非定

常解析・移動物体問題解析を直交格子法によ

り実施するためには，大規模ベクトル計算機

や超並列計算機環境による評価が必須であ

り，当公募型共同研究による計算機環境が必

要不可欠である．本計算機資源を借りること

で，大規模圧縮性固気混相流の解析手法の構

築，ピッチング振動翼の解析，航空機周り等

の高レイノルズ数流れ解析を実施すること

ができた．また，大並列性能の向上のために

流体解析手法や移動物体問題への適用手法

を改良するためにも，本枠組みは非常に有効

である．また，複数拠点を使うことで，スカ

ラ型及びベクトル型計算機等複数のプラッ

トフォームにおける評価が可能となり，開発

したソフトウェアの性能可搬性向上が期待

できる． 

 

4. 前年度までに得られた研究成果の概要 

なし 

 

 

5. 今年度の研究成果の詳細 

移動物体問題に対する直交格子法アルゴリ

ズムの性能向上 

多数の物体移動を伴う非定常流体解析を

実施するためには，多数物体の移動と再定義

を効率的に行うアルゴリズムの性能向上が

必要であることから，空間の格子点数及び移

動物体数を変更した 3ケースに対して，性能

情報の調査を行った．その結果，解析時間の

90％を占める 4ルーチンがあることから，そ

のルーチン内のアルゴリズム検討を行った．

今回，レベルセット関数を元に Cell の種類

を特定するルーチンにおいて，正確な数値を

算出する必要の無い部分の演算をやめるこ

とで，アルゴリズムの最適化を図った．その

結果，図 1に示すように解析時間を短縮する

ことができた．特に，移動物体数の多い

case02 においては，解析時間が半減する結果

となった． 

 

 

(a)最適化前 

 

(b)最適化後 

図 1 全プロセスの合計性能情報 
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ピッチング振動翼の解析 

移動物体問題の一つとして，ピッチング振

動翼の解析を直交格子により実施した．対象

の翼は NACA0012，Re 数は 10万で，物体表現

には埋め込み境界法を用いた．計算格子には

およそ 2000 万点程の図 2 のような非等間隔

直交格子を用い，物体周辺部のみに等間隔格

子を配置してある．無次元周波数はω

c/U=0.08である．  

 

 

図 2 計算に用いた非等間隔直交格子 

 

解析の結果，図 3 のような翼後流におけるアー

チ渦の形成が確認された．これは境界適合格子法

による高解像度スキームを用いた解析による先行

研究でも同様に確認された現象である．しかしな

がら直交格子によって解析された例は多くは無く，

本研究により開発された手法を用いても捉えられ

ることが示された．アーチ渦は翼端から生じる渦

と，翼前縁もしくは後縁からの剥離渦が合体する

ことで生じる渦構造と考えられており，このよう

な空間中に生じる渦構造を捉えるのに直交格子は

非常に有効であり，図 4 を見てもその効果が発揮

されたと言える．しかしながら，この解析結果の

空力係数を同様の実験結果と比較した際に，揚力

係数は同様のオーダーにあるものの，抗力係数が

大きく過大評価された結果を示した．これは主に

翼表面の境界層が解像できていないことに起因す

ると考えられる．本計算の 2000 万点の格子点を用

いてもレイノルズ数10万の境界層中には 1点程度

しか入っていない． 

 

図 3 翼後流に生じるアーチ渦（Re数 10万） 

 

図 4 渦構造の上面図 
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多数移動物体問題への適用 

本研究の目標は，複数の任意形状が流れ場

中で移動する際の直交格子法に基づく非定

常流れ場解析，予測技術の開発である．それ

に対して，本研究では多数の微粒子が壁面と

干渉する流れ場の解析を行ってその精度実

証と現象論について先行研究と比較する形

で議論した．多数物体の高速解析技術開発は

進んでいるものの，任意形状の移動物体の高

速解析技術については未だ発展途上であり，

今後さらに開発を進める必要がある． 

 

 

 

図 5 多数の微粒子が衝突する流れの解析 

 

 

図 6 加工物表面に微粒子が衝突した跡 

（カバレージ分布） 

 

現在は数千個の微粒子が流れ場と連成し

ながら 6自由度の運動方程式に基づいて加工

物に衝突する流れ場の解析まで実施できて

おり，図 5のような特徴的な流れ場が得られ

ている．このような流れ場は通常は離散要素

法が用いられるが，本件球ではすべてを埋め

込み境界法により Euler-Euler型の解法で解

析しており，このような解析例は世界的にも

先駆的な研究例である．さらにこの解析から

加工物表面に微粒子が衝突してできる跡（図

6 に示すカバレージ分布）も得られており，

現在は解析結果と実験結果の定量比較のた

めの実験を実施している．また実験との比較

をさらに高精度に行うためにはより高効率

な並列化の実装も必要であったため，本共同

研究を用いて最適化の支援を行って頂き，図

7 のような実際の加工条件により近い，粒子

径の数 100倍以上の長さの計算領域を用いた

解析が実施可能となった．現在は計算機資源

不足のため計算が行えていないが，今後資源

が確保出来次第解析に移れる状況にある． 
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図 7 実際の加工条件に近い解析領域 

 

航空機翼胴形態に対する適用計算 

直交格子法は格子生成と空間の解析精度

の面で利点を持つことから再注目されてい

る反面，物体壁面の取り扱い，壁面乱流の解

像において大きな問題を抱えている．本研究

では直交格子法の課題の一つである境界層

の解像に向けて壁モデルを用いない 2つのア

プローチを検討し，ブロック型直交格子法の

一つである BCM（Building-Cube Method）の

有用性を検証することを目的とする．1 つ目

のアプローチでは物体表面の取り扱いには

埋め込み境界法を採用し，格子細分化によっ

て境界層の解像を試みる．2 つ目のアプロー

チでは非構造格子法との重合格子法を検討

する．非構造格子法は格子配置の自由度が高

く，複雑形状の表現に適した手法であり，境

界層の解像度は高い．このアプローチでは物

体壁面近傍のみ非構造格子を配置すること

によって境界層の解像度を向上させている．

解析対象には航空機の翼胴形態モデルであ

る NASA Common Research Model (CRM)を用い

る．計算条件は平成 29 年 6 月に開催された

ワ ー ク シ ョ ッ プ Third Aerodynamic 

Prediction Challenge (APC-III) にて検証

された巡航状態の条件を採用した[1]． 

高迎角時である迎角 4.65 度に関する解析

結果を述べる．図 8 に示す高迎角時の迎角

4.65[deg]時の BCMソルバーの結果を見ると，

翼根側では衝撃波位置までは実験値を精度

良く捉えられているが，衝撃波位置から後縁

にかけて差が大きくなっている．また，衝撃

波位置での圧力勾配が小さくなっているこ

とから，非線形性を正確に予測できていない

ことが確認できる．一方，BCM-TAS カップリ

ングソルバー（重合格子法）の結果では，翼

根，翼端共に実験値と良く一致している．ま

た，BCM ソルバーで捉えられなかった衝撃波

位置での圧力勾配も正確に予測できており，

物体壁面近傍のみ非構造格子を用いること

で正確に非線形性を捉えることが可能とな

った．さらに，図 9 に迎角 4.65[deg]での表

面圧力係数のコンター図を示し，BCM ソルバ

ーの結果と BCM-TASカップリングソルバーの

結果を比較する．BCM ソルバーの結果では翼

根部おいて BCM-TASカップリングソルバーの

結果より負圧が大きく予測されていること

がわかる．剥離領域においてはスパン方向に

沿って前方へシフトしていることが確認で

き，衝撃波が前方で予測されていることがコ

ンター図からも確認できる．また，赤点線部

において負圧領域が極めて小さく予測され

ている．この原因は格子密度の不足による影

響が大きいと考えられ，翼変形が正しく再現

されていないと考えられる． 

また，同じ翼胴形態モデルを用いて後流解

析を行った．BCM ソルバーを用いて得られた

X 方向流速のコンター図を図 10 に示す．

BCM-TAS カップリングソルバーでの解析結果

を同様に示す．胴体後流や翼根側での後流は

直交格子法単体でも同様の傾向を示してい

るが，キンク付近からの剥離や，翼端渦の大

きさなどは重合格子法に比べてまだ捉えら

れていない．この結果からも，格子解像度の

不足が示されている． 
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表 1 解析条件 

マッハ数 [-] 0.847 

レイノルズ数 [-] 2.26×106 

温度 [K] 284 

迎角 [deg] 4.65 

 

 

(a) 主翼セミスパン 13.1% 断面（翼根） 

 

(b) 主翼セミスパン 0.950% 断面（翼端） 

図 8 4.65[deg]の主翼表面圧力係数分布 

 

 

(a) BCM (Fine格子) 

図 9 迎角 4.65度の主翼表面圧力係数コンター（続） 

 

(b) BCM-TASカップリングソルバー 

図 9 迎角 4.65 度の主翼表面圧力係数コンター 

 

 

(a) BCM 

 

(b)BCM-TASカップリングソルバー 

図 10 x方向流速コンター図 

 

[1] ワークショップ実行委員会: Summary of 

Second Aerodynamics Prediction Challenge 

(APC-II)，JAXA-SP-16-004，2016． 

 

6. 今年度の進捗状況と今後の展望 

直交格子を用いた多数移動物体問題の高

速化ならびに高精度化を中心課題として本

共同研究を進めると共に，実形状での適用を

考慮した壁面境界取り扱い・境界層解像の向

上も目的の一つとして研究を進めた．解析の

主なアルゴリズム開発は，当初の目的に対し

て順調に開発を進めることができた．また，

多数移動物体問題の実現に向けた性能調査

を実施し，セルの種類を特定するルーチンの
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高速化を施すと共に MPI化を実装した．その

結果，本共同研究期間中に実際の加工条件に

より近い，粒子径の数 100倍以上の長さの計

算領域を用いた解析の実施可能性をせた．今

後，計算機資源を確保することができれば，

現実の現象を再現可能な大規模な解析が可

能となると考えられる． 

また，多数移動物体問題の応用問題の一つ

として，ピッチング振動翼の解析を行った．

本研究により開発された手法を用いて，振動

翼に生じるアーチ渦を捉えられたことから，

本手法の有効性が示せた．ただし，抗力係数

が大きく過大評価されており，主に翼表面の

境界層が解像できていないことが原因と考

えられることから，格子の高解像度化が必要

である． 

一方，航空機翼胴形態に関しては，埋め込

み境界法と格子細分化手法を採用した BCMソ

ルバーと直交－非構造格子の重合格子法の 2

つのアプローチを用いて，高レイノルズ数流

れにおける NASA CRM 翼胴形態の空力予測を

行った．BCM ソルバーでは揚力係数，抗力係

数共に高迎角で実験値と異なり，全体的に小

さく評価された．一方，重合格子法では衝撃

波位置での圧力勾配を正確に予測できてお

り，非構造格子を物体近傍に配置することで

非線形性を捉えることが可能となった．純粋

な直交格子法（BCM ソルバー）では，後流の

概要は捉えられるものの，空力性能抑速の改

善には更なる格子細分化が不可欠である． 
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