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Abstract
Transonic flutter wind tunnel tests with a fleible scaled model of the Jet-powered Supersonic Experimental Airplane were conducted 

at Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA). Typical dip shape boundary of transonic flutter was obtained and limit cycle 

oscillation was also revealed below the flutter boundary. Also, the effects of the angle of attacks and the intake flow on the limit 

cycle osciilation behavior were investigated. The test results would be used for estabilishing and verifying analysis tools to   

evaluate transonic aeroelasticity. In this paper, the summary of the flutter tests is reported.
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概　　　　要

超音速機のフラッタ特性は，特に遷音速域において非常に重要である．本研究では，JAXAで進められた超音速ジェッ

ト実験機形態の弾性模型（1次形状モデル， 2.5次形状モデル）を用いてJAXA遷音速フラッタ風洞においてフラッタ風

洞試験を実施した．1次形状モデルを用いた風洞試験では，翼端に錘を用いる模型損傷回避策により，模型を損傷する

ことなく発散的なフラッタポイントを7点得ることができ，また，発散的なフラッタバウンダリより低い動圧において，

マッハ数に依存してリミットサイクル振動が発生する領域を確認した．2.5次形状モデルを用いた風洞試験では，迎角

およびエンジンナセルフロースルーの流量がリミットサイクル振動発生領域に与える影響について調べ，エンジンナ

セルインテーク部まわりの流れ場により，リミットサイクル振動が発生する領域が変化することを確認した．本風洞

試験により得られたフラッタ特性は，開発が進められている非線形空力弾性解析ツールの検証データとしても用いら

れる．
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1 はじめに1 はじめに

航空機構造は強度設計のみでは不十分で，必ず空力
弾性安定であるかを解析および風洞試験で確認し，最
終的には実機飛行試験において運用範囲内で空力弾性
安定であることを実証することが求められている．
遷音速域を運用範囲に持つ超音速機においては，遷

音速域でフラッタ速度が急激に低下する遷音速ディッ
プと呼ばれる現象が知られている．このような機体で
は，設計の初期段階から構造の強度設計だけではなく
空力弾性設計も同時に行う必要がある．
超音速機では一般的に，大きな後退角および低アス

ペクト比で翼厚比の小さい主翼および非常に細長い
胴体が採用される．このような機体では，外翼の捩り
剛性低下によるエルロンの効きの悪化や胴体の曲げ振
動によるコクピットでの乗り心地悪化などが問題にな
る [1, 2]．
1970 年代の Boeing における設計検討では [3]，強

度設計された機体に対してフラッタ速度を満足させる
ために大幅な構造重量の増加が必要であった．これは，
エンジンが翼後縁および胴体から離れた場所に配置さ
れたためであり，主翼とエンジンマウントビームの重
量ペナルティが顕著であった．翼端ブームをつけるこ
とも提案されたが，十分に構造重量を軽減することは
できなかった．
1980 年代に米国の National Aero-Space Plane

(NASP) プログラムおよび 1990 年代に米国の High

Speed Civil Transport (HSCT) プログラムにおいて，
NASA の Transonic Dynamic Tunnel (TDT) におい
て超音速機のフラッタ風洞試験が行われた．
前者の風洞試験 [4] では，アローウイング形態の超

音速機主翼の半裁模型を用いてフラッタバウンダリを
取得している．また，エンジンナセルを追加した時の
影響および迎角の影響を調べている．この風洞試験結
果から，亜音速域におけるフラッタモードは 2 次の曲
げモードが支配的であり，遷音速域におけるフラッタ
モードは 1 次の曲げモードが支配的であることを示し
た．遷音速ディップの底は，マッハ数 1.00 ∼ 1.04 で
あった．また，エンジンナセルを追加することにより，
亜音速域のフラッタ動圧は変化しなかったが，遷音速
域では，25 ∼ 30% フラッタ動圧が低下した．迎角の影
響としては，α = 2◦ では 10% のフラッタ動圧の低下，
α = 4◦ および 6◦ では，フラッタバウンダリの勾配が

急になり，フラッタ動圧が 22% ∼ 27% 低下すること
を示した．
後者の風洞試験 [5] では，剛体模型および弾性模型
を用いている．剛体模型を用いた風洞試験では，Pitch
and Plunge Apparatus (PAPA) と呼ばれる支持装置
により強制加振を行い，翼面上の非定常圧力を計測し
ている．弾性模型を用いた風洞試験では，Hump モー
ドと呼ばれる 1 次の曲げモードが支配的なフラッタお
よび 3次と 4次のモードが連成する Hard フラッタと
呼ばれる発散的なフラッタが見られた．Hump モード
フラッタは，マッハ数 0.90 ∼ 1.00 の領域でフラッタ
動圧が 160 ∼ 250 psf と非常に深い遷音速ディップと
なっている．この領域のフラッタは，空力的な非線形
性の強い空力弾性現象であり，正確な解析を行うため
には，Doublet Lattice Method (DLM) [6] などの線形
非定常空気力を用いた解析では不十分であり，非定常
空気力に CFD を用いた非線形空力弾性解析が必要で
ある [7]．また，遷音速ディップの底の付近では，典型
的な曲げ捩りフラッタではなく，1 自由度のフラッタ
が支配的であることが分っている [8, 9]．
非線形空力弾性現象 [10] の 1 つに, リミットサイク
ル振動 (Limit Cycle Oscillation: LCO) と呼ばれる現
象がある．これは，フラッタのように振動振幅が発散
せずにある一定の振幅で振動が持続する現象であり，
飛行領域における LCO の発生は機体の疲労特性に大
きな影響を与える．このため，LCO特性の把握は，特
に超音速機の設計においてフラッタと同様に非常に重
要である．しかし，このような非線形空力弾性現象に
ついての解析精度は十分ではない．
JAXAにおいて進められた超音速実験機のプロジェ
クト [11] では，CFD を用いた設計技術の確立を目的
としたロケット実験機 (NEXST-1) ，およびシステ
ム統合最適化技術の確立を目的としたジェット実験
機 (NEXST-2) の 2段階で進められた．これらのプロ
ジェクトの中において，超音速機の空力弾性問題につ
いての検討および空力弾性評価手法についての検討が
実施された [12–18]．
ロケット実験機の空力弾性設計においては，主翼，エ
ルロン，ロケットフィン等，クリーン形態についての空
力弾性特性把握のためのフラッタ風洞試験が実施され，
いずれもマッハ数 0.7 ∼ 1.2 の遷音速域でフラッタ速
度が最小となることが示されている．
ジェット実験機の空力弾性設計においては，エンジ
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図 1 超音速ジェット実験機概要

ンナセルを有するアローウイング形態となるが，この
ような複雑な形態についての空力弾性特性に関する十
分なデータを有していない．そのため，本研究では，基
本設計が進められたジェット実験機 (図 1) についての
空力弾性特性を把握することを目的としたフラッタ風
洞試験を開始した．ジェット実験機プロジェクト中止
後も，遷音速域における非線形空力弾性現象の把握は
重要な課題であるために，フラッタ風洞試験を継続し
て実施した．

2 フラッタ風洞試験

2.1 遷音速フラッタ風洞
本研究に用いた風洞は，JAXA 所有の遷音速フラッ

タ試験設備 (図 2) である．この風洞は，吹き出し式風
洞であり，運転範囲はマッハ数 0.5 ∼ 1.2，集合洞総圧
146 ∼ 392 kPa である．測定部は 0.6 m × 0.6 m で
あり，上下壁は多孔壁 (孔の径 4 mm，ピッチ 8 mm，
開口比 23.2%) となっている．また，持続時間は最大
120 sec 程度である．本風洞は，マッハ数を一定にして
集合洞総圧をスイープさせる (P0 スイープ)，集合洞総
圧を一定にしてマッハ数をスイープさせる (M スイー
プ)，マッハ数を動圧に比例させてスイープさせる (比
例スイープ) ことがそれぞれ可能である．
また，模型射出装置が装備されており，模型がフラッ

タを発生した際に通風域外へすばやく移動させて模型
の破損を防ぐこと，および模型を風洞の初期荷重から
保護することが可能である．本風洞試験では，模型の
取り付けの都合により，模型射出装置は使用すること
ができなかった．

図 2 遷音速フラッタ風洞

2.2 試験供試体 (1次形状モデル)

図 3および 4に 1次形状モデルの概要を示す．1次
形状モデルの模型平面形は，SSTジェット実験機の第
1次形状と相似であり，スケール比は 11%である．翼
根コード長 430 mm，翼端コード長 71 mm，半スパン
長 246 mm であり，翼型は NACA0006 である．また，
内舷側後退角 66◦，外舷側後退角 44.5◦ である．構造
様式としては，桁は疑似等方性の CFRP 積層板であ
り，翼型の整形には発泡ウレタンを用いている．
翼は，風洞壁境界層の影響を取り除くために，半円筒
形状のフェアリングに取り付けられている．このフェ
アリングは，風洞壁への取り付け治具も兼ねている．
エンジンナセルは，変断面形状のソリッド (空力的に完
全に閉塞) のモデルで模擬した．

2 フラッタ風洞試験
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図 3 1次形状モデル平面図

図 4 1次形状モデル

本模型には，図 3 に示すように，翼端後縁に翼型の
一部となるように整形された鉛が錘として取り付けて
ある．この錘は，フラッタの振動モードを変えずに，遷
音速フラッタ風洞のオペレーション範囲内でフラッタ
が発生するように，改修により取り付けられたもので
ある．また，この錘はフラッタが発生し翼端での上下
振動が激しくなった際に，慣性力によって飛散し，その
結果模型の振動特性の変化，フラッタ速度の向上によ
りフラッタが収まる．つまり，フラッタ発生時の模型
損傷回避の役目もある．
図 5 に 1次形状モデルの振動特性について示す．振

動試験は，JAXA 所有の動的変位計測装置を用いた．
加振は，エンジンナセル後方に取り付けた加振器によ
りランダム加振した．また，フラッタ風洞試験中に模
型を風洞に取り付けた状態で簡易的に振動数を計測し，
フラッタ発生後に振動数の低下が見られないかチェッ
クを行った．モード形状は，モード 1が主翼曲げ 1次，
モード 2が主翼曲げ 2次，モード 3が主翼捩り 1次で
ある．

(a) Mode 1 : 77 (Hz)

(b) Mode 2 : 126 (Hz)

(c) Mode 3 : 196 (Hz)

図 5 1次形状モデル振動特性

2.3 試験供試体 (2.5次形状モデル)

図 6 および 7 に 2.5次形状モデルの概要を示す．こ
の供試体を用いた試験では，フロースルーの流量および
迎角がフラッタ特性に与える影響を調べた．主翼平面
形は 1 次形状モデルと同一であるが，主翼桁はアルミ
合金により製作した．エンジンナセルは，外形は SST
ジェット実験機の第 2.5次形状に合わせてあり，フロー
スルーとした．また，エンジンナセル内部は，エンジ
ンフェイスポイントまで光造形樹脂により製作した．
図 8 にエンジンナセル内部形状を示す．図 8 (a) は
SST ジェット実験機のインテーク部を模擬したもの，
図 8 (b)，(c)，(d) は nacelle 100を基準として内径を
パラメータとしてそれぞれ 75%，50%，0%としたもの
である．nacelle 000 は，完全に閉塞した状態である．
エンジンナセルは左右に分離可能となっており，これ
らの部品を取り替えることによりフロースルーの流量
を変更した．迎角は，設定した迎角ごとに胴体フェア

This document is provided by JAXA.
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リング製作し，これを取り替えることにより変更した．

図 6 2.5次形状モデル平面図

図 7 2.5次形状モデル

図 9 に 2.5 次形状モデルの振動特性について示す．
振動試験は，1 次形状モデルと同じく，JAXA の動的
変位計測装置を用いた．加振は，加振器を取り付ける
ことができなかったため，ハンマー加振によりエンジ
ンナセル後方部を加振した．

2.4 計測システム
図 10に計測システムの概要を示す．計測項目は，主

翼桁内の 4 スパン位置に貼り付けられた歪ゲージの出
力 (主翼曲げおよび主翼捩り) および 風洞気流のデー
タ (集合洞総圧，測定部静圧，集合洞総温) である．こ
れらのデータは，風洞に備え付けの計測システムおよ
びデータレコーダ，FFTアナライザ，データアクイジ
ション装置にそれぞれ取り込まれる．また，測定部窓
から CCD カメラおよび高速度ビデオカメラによりフ
ラッタ発生時の様子を撮影した．試験中は，CCDカメ
ラの映像によりフラッタ発生を確認し，必要であれば
風洞緊急停止の操作を実施した．

(a) nacelle 100

(b) nacelle 075

(c) nacelle 050

(d) nacelle 000

図 8 エンジンナセルインテーク部

3 試験結果および考察

一般的に，フラッタ風洞試験にて捕捉目標であるフ
ラッタバウンダリは，横軸マッハ数，縦軸動圧 (または
速度) のグラフにおいて，遷音速領域でディップはあ
るものの左右に横たわっている．その形状から，マッ
ハ数一定で動圧を上げていく，つまりフラッタバウン
ダリを真下から垂直に狙っていく方法 (P0 スイープ)
をとることが通常である．ところが，遷音速域におけ
るフラッタバウンダリのディップが非常に深い場合，
ディップの側面は P0 スイープでは捉えられない．この
場合は，M スイープが有効である．本フラッタ風洞試

3 試験結果および考察
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(a) Mode 1 : 81 (Hz)

(b) Mode 2 : 127 (Hz)

(c) Mode 3 : 244 (Hz)

図 9 2.5次形状モデル振動モード

図 10 計測システム

験では，遷音速域における現象の把握のため，試験パラ
メータとして，集合洞総圧，マッハ数，スイープ速度と
し，P0 スイープおよびM スイープ，比例スイープを
行った．

3.1 1次形状モデル試験結果
フラッタバウンダリを狙うために，まず P0 スイープ
を行い，いくつかのフラッタポイントを取得した．そ
の中で，フラッタに至るまでの状況について，2ケース
があることが分った．図 11, 12，13 に風洞の気流状態
(集合洞総圧，マッハ数，動圧)，歪ゲージ出力，歪ゲー
ジ出力の短時間フーリエ変換の結果の例を示す．図 11

の結果は，典型的なフラッタ現象を示している．歪ゲー
ジ出力の振幅が発散後に急激に収まっているのは，翼
端の錘が飛散して，フラッタが収まったためである．
フラッタ振動数は，164.8 Hzである．フラッタモード
は，主に外翼の曲げ捩りが連成したモードである．
一方，図 12 の結果は，発散に至る前から振動振幅が
ある一定の状態を保つ不安定振動 (リミットサイクル振
動)が続いていることを示している．リミットサイクル
振動における振動数は 136.7 Hzであり，フラッタ振動
数は 142.8 Hzである．リミットサイクル振動時のモー
ドは，主翼の曲げ 1次モードが支配的である．
これらのデータより，目標であったフラッタバウン
ダリよりも動圧の低い領域において不安定領域の存在
が予想されたため，M スイープにより，不安定領域の
探索を行った．
図 13 に M スイープの結果の例を示す．M =

0.98 ∼ 1.05 においてリミットサイクル振動が発生
しており，この振動数は 91.5 Hz，モードは主翼曲げ 1

次モードが支配的である．リミットサイクル振動が発
生しているかどうかの判定については，歪ゲージ出力
の振幅の大きさおよび短時間フーリエ変換の結果にお
いて高調波が明瞭に現れている領域から判断した．リ
ミットサイクル振動が発生した時は，翼端の錘は飛散
しなかった．

P0 スイープおよび M スイープにより得られたフ
ラッタバウンダリを図 14に示す．横軸マッハ数，縦軸
は動圧および振動数である．

P0 スイープにより得られた発散的なフラッタが発
生したポイントを□印で示す．発散的なフラッタのフ
ラッタバウンダリは，マッハ数 0.87 から 1.11 の間で
110 (kPa) から 150 (kPa) にあり，マッハ数 0.98 付

図 10 計測システム

This document is provided by JAXA.



�超音速弾性模型を用いた遷音速フラッタ風洞試験

図 11 P0 スイープ時系列データ (試験条件 : M =

0.87 / P0 = 300 kPa ∼ (3 kPa/s) ∼ 400 kPa)

図 12 P0 スイープ時系列データ (試験条件 : M =

0.90 / P0 = 200 kPa ∼ (6 kPa/s) ∼ 300 kPa ∼ (3

kPa/s) ∼ 400 kPa)
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図 13 M スイープ時系列データ (試験条件 : M =

0.85 ∼ (0.02/s) ∼ 0.95 ∼ (0.003/s) ∼ 1.12 / P0 =

170 kPa)

110 (kPa) から 150 (kPa) にあり，マッハ数 0.98 付
近においてフラッタ動圧が最小になっており，遷音速
ディップの傾向が確認できる．このフラッタの振動数
は，138 (Hz) から 167 (Hz) であり，フラッタバウン
ダリと同様に，マッハ数 0.98 付近において振動数が最
小になっている．

M スイープにより得られた LCO の領域 (△-△ お
よび ▽-▽) は，マッハ数 0.98 から 1.05 の間におい
て，発散的なフラッタバウンダリよりも低い動圧の領域
において確認された．LCO 領域は，動圧に依存せずに
マッハ数にのみに影響していると考えられる．本試験
においては，LCO 領域の底は確認できなかった．この
LCO 領域における振動数は，90 (Hz) から 101 (Hz)
に集中しており，P0 の上昇に伴ない，LCO 振動数も
上昇している．

M スイープについては，スイープ速度による影響
を調べるために，2 ケースのスイープ速度 (0.003/s，
0.005/s) について試験を行った．風洞総圧にも依存し
ているが，スイープ速度が早い方が マッハ数に対する
LCO 領域が狭くなっている．既存の超音速機の飛行状
況を調べてみると，遷音速域通過時のマッハ数の変化
率は 0.01/s程度である．したがって，今回のスイープ
速度での結果は，実機に対して安全側の結果であると
言える．
本模型には，翼端後縁に錘が取り付けてある．この
錘はフラッタが発生した際に慣性力により飛散し，そ
の結果フラッタを停止させることができ，模型を損傷
することなくフラッタポイントを取得することができ
た．これは，錘が飛散したために重心が前縁側に移動
し，その結果 wash-out 傾向を緩和することになり，フ
ラッタ速度が上昇したためである．図 15 に錘が飛散
する瞬間の高速度ビデオカメラの映像および錘飛散後
の翼端後縁の状態を示す．

3.2 2.5次形状モデル試験結果
2.5次形状モデルのフラッタ風洞試験では，1次形状
モデルのように翼端後縁の錘を用いた模型損傷回避策
を考慮せずに設計を行った．1 次形状モデルのフラッ
タ風洞試験結果から，リミットサイクル振動の領域は，
マッハ数に依存していると考えられる．そのため，模
型の破損を防ぐために，M スイープでリミットサイク
ル振動の境界を探索し，振動振幅が大きくなった場合
は風洞の緊急停止操作を行った．本遷音速フラッタ風
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図 14 1次形状モデルフラッタバウンダリ

洞では，マッハ数の高い方から低い方へも M スイー
プが可能なため，リミットサイクル振動の発生領域を
マッハ数の両側から探索し，その間をリミットサイク
ル振動の発生領域とした．試験は，フラッタが発生し
た場合には模型の損傷が免れないために，風洞総圧は
150 (kPa) から 300 (kPa) の間で実施した．図 16 に
LCO 領域の両端が得られた場合の例を，図 17 に LCO
が発生して緊急停止を行った場合の例を示す．

3.2.1 迎角の影響
図 18 にエンジンナセルインテーク部を完全に塞いだ

場合 (nacelle 000) の迎角の影響を示す．LCO はマッ
ハ数 0.95 から 1.05 の範囲で発生しており，マッハ数

(a) 試験前

(b) フラッタ発生による翼端錘の飛散

(c) フラッタ発生後

図 15 翼端錘

に関しては迎角の影響がほとんどない．しかし，迎角
が大きくなるにつれて，LCO が発生する領域がより低
い動圧から現れていることがわかる．LCO 領域の振動
数は，92 (Hz) から 107 (Hz) であり，1次形状モデル
と同様に，LCO 発生動圧の上昇に伴ない LCO の振動
数も上昇している．迎角の変化により LCO 発生動圧
が変化している理由としては，エンジンナセルを回り
込む流れ，特に試験供試体の胴体，主翼下面，エンジン
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図 16 M スイープ時系列データ (試験条件 : M =

0.95 ∼ (0.003/s) ∼ 1.08 / P0 = 250 kPa / AoA =

-1 deg)

図 17 M スイープ時系列データ (試験条件 : M =

0.90 ∼ (0.01/s) ∼ 0.96 ∼ (0.003/s) ∼ 1.10 / P0 =

250 kPa / AoA = 0 deg)
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図 18 2.5次形状モデル (nacelle 000) 迎角変化によ
るフラッタバウンダリ

ナセルによるチャネルフロー部における流れ場が大き
く変化したためであると考えられる．
図 19 にエンジンナセルインテーク部を実機に合わ

せた形状 (nacelle 100)を用いた場合の迎角の影響を示
す．LCO はマッハ数 0.95 から 1.05 の範囲で発生し
ており，この領域の振動数は，97 (Hz) から 107 (Hz)
である．本結果も同様に，LCO の発生領域はマッハ数
に依存しており，迎角が大きくなるにつれて，LCOの
発生領域が深くなっている．LCO 領域の底の動圧を
nacelle000 と比較すると，各迎角において全体的に上
昇している．このことにより，エンジンインテークまわ
りの流れが LCO の発生に関係していることがわかる．

図 19 2.5次形状モデル (nacelle 100) 迎角変化によ
るフラッタバウンダリ

3.2.2 エンジンナセル内部流量の影響
図 20 に，迎角 0◦ におけるエンジンナセルインテー
ク流量の影響を示す．LCO の発生領域は，いずれも
マッハ数 0.95 から 1.05 の範囲にあり，エンジンナセ
ルインテーク断面面積が拡大するにつれ，LCO 発生
領域も拡大していることがわかる．LCO の振動数も
97 (Hz) から 107 (Hz) の範囲内にあり，これまでの結
果と同様に LCO 発生動圧の上昇に伴ない振動数も上
昇している．
この結果から，LCO の発生領域は，エンジンナセル
インテーク部まわりの流れ場，特にエンジンナセルイ
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ンテーク部から内翼下面側のチャネルフロー部へ回り
込む流れに影響していることがわかる．さらに，遷音
速域で発生していることから，この領域における衝撃
波の形成も LCO 発生に影響していると考えられる．

図 20 2.5 次形状モデル エンジンナセルインテーク
流量変化によるフラッタバウンダリ

4 結論

遷音速域における超音速機の空力弾性特性をフラッ
タ風洞試験により調べた．フラッタ風洞試験は，JAXA
で進められた超音速ジェット実験機をモデルとして，
JAXA 遷音速フラッタ風洞で実施した．フラッタ風洞
試験により，遷音速域における詳細なフラッタバウン
ダリを取得した．1次形状モデルを用いた試験では，発

散的なフラッタバウンダリよりも低い動圧において，
遷音速域で非常に深いディップが確認され，この領域
ではリミットサイクル振動となることがわかった．ま
た，翼端に錘をつける模型損傷回避策により，模型を損
傷することなく発散的なフラッタポイントを取得する
ことができた．2.5次形状モデルを用いた試験では，リ
ミットサイクル振動の発生する領域について迎角およ
びエンジンナセルフロースルー流量の影響を調べ，エ
ンジンナセルインテーク部から，内翼側下面に形成さ
れるチャネルフロー部へ回り込む流れが多くなること
により，リミットサイクル振動の発生する動圧が低く
なることがわかった．
今後は，得られたフラッタ特性により現在開発して
いる非線形空力弾性解析ツールの精度検証を行い，さ
らには，より詳細なリミットサイクル振動の発生メカ
ニズムの解明に向けて，衝撃波等の流れ場がリミット
サイクル振動に与える影響を調べる必要がある．
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