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  ABSTRACT

The experimental winged space vehicle “HOPE-X” project is progressing. An elastic-rolling
mode may be involved in the dynamic characteristics at the launching configuration of this vehicle
which is attached to the H-II rocket. Flutter experiments of a HOPE-like configuration model were
made in a transonic wind tunnel. As a result, a wing bending-torsional mode flutter occurred in anti-
symmetric mode. It was observed that the flutter occurred at lower dynamic pressure in the case of
elastic support for roll than in the roll-free case. This type of flutter was confirmed by numerical
analyses with the unsteady aerodynamic forces by DPM (Doublet-Point Method).
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概　　　　要

　有翼宇宙往還機 HOPE-X の計画が進んでいる。HOPE-X の打上げ形態の一つに H-II ロケットの先端に搭載

される方式が考えられている。このときHOPE-Xの動特性にロケットまたはロケット結合部によるロール弾性

モードが含まれる。航技研遷音速風洞にて風洞実験を行った結果，ロール弾性を有する全機模型で翼の逆対称

の曲げと捩りモードが連成する逆対称モードフラッタが発生し，ロールフリーのときよりも低い動圧で発生す

ることがわかった。さらに非定常空気力に DPM (Doublet-Point Method)を用いたフラッタ解析でもこのこと

が示された。

* 平成10年　月　日受付 (received 1998)
*1 構造研究部 (Structures Division)

記　　　　号

a : 振幅

A : 一般化非定常空気力マトリクス

b : 翼根での 1/2 翼弦長 ( = c/2)

c : 翼弦長

f : 振動数

fα : 捩り固有振動数

g : 構造減衰率

h : モード面法線方向変位

k : 無次元化振動数 ( = ωb/U)

m : 質量

M : マッハ数

∆p : 空気力

P : 静圧

P0 : 総圧

Q : 動圧

R : 気体定数

Re : レイノルズ数

S : 翼面積

t : 最大翼厚

T : 静温度

T0 : 淀点温度

U : 流速
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1. 　序　　論

　現在，我が国で研究開発が進められている HOPE-X は，打

上げの候補の一つにブースタロケットの先端に搭載されて打

ち上げられる形態が考えられている。従来，HOPE-X 単体で

は釣合飛行状態におけるロール方向の自由度により，主翼の

逆対称曲げと逆対称捩りモードが連成する逆対称モードフ

ラッタがクリティカルになる可能性があることは，HOPE 形

態全機模型の風洞実験・解析 1)により確かめられていた。し

かし，ロケット本体の捩りによる弾性モードや，ロケットと

の結合部が関与した弾性モードがフラッタ特性に影響し，逆

対称モードフラッタ限界速度を低下させる可能性がある。

　このフラッタ特性を調べるため，スティング式模型支持装

置に弾性モードをロール弾性モードとして模擬する機能を実

装した。さらにこの支持装置は，対称モードフラッタと逆対

称モードフラッタの限界動圧の差を利用したフラッタ停止装

置機構も有している。チップフィンを有する全機模型をこの

支持装置に搭載して航技研遷音速風洞においてフラッタ実験

を行った。また，非定常空気力に DPM(Double t -Po in t

Method)を用い，フラッタ解析を行ったのでその結果を併せ

て報告する。

2.　装　　置

2.1　模型

　全機模型の胴体より右側の形状を図２－１に示す。模型は

胴体・主翼・チップフィン翼から構成され，胴体は GFRP に

より成形し，内部は支持装置の可動部が入るため中空である。

翼は主翼部とチップフィン翼部とから構成され，芯材にはア

ルミ(7075-T651)が，表面成形には発泡材料（セキスイ社製

フォーマック）が用いられている。主翼スパン長 200mm 翼根

部コード長 400mm，翼端部コード長 120mm であり，スパ

ン 80mm 位置において前縁および後縁クランクを有する。

チップフィン部はキャント角 14°であり翼端部コード長

60mmとなっている。翼型は主翼・チップフィン翼ともにNAC

A0010 である。主翼構造は，中心桁とリブ・ウェブから成り，

中心桁（幅 10mm，高さ 12mm）で剛性を受け持つようにウェ

ブ（板厚 1mm）は中心桁から切り離され，リブと一体である。

主翼リブ（板厚は中心桁付近で 4 ～ 6mm，前後縁部で 2mm，

リブ高さは翼型に同じ）は全部で６枚である。翼構造を図２－

２に，クランク部周辺の主翼構造を図２－３に示す。チップ

フィン翼構造は主翼構造と同様に中心桁とリブ・ウェブから

成っているが，スリットはない。チップフィン翼リブ（板厚は

1mm ～ 2mm）は３枚である。主翼部とチップフィン部とは

剛結である。遷音速風洞の気流条件でフラッタが発生するよ

うに主翼後縁付近にはフラッタ誘発のためのダミーウェイト

（全 180g）を付加している。中心桁にはフラッタ振動計測用の

曲げ歪ゲージ（主翼根部よりスパン方向 7mm 位置）・捩り歪

ゲージ（主翼根部よりスパン方向 25mm 位置）を貼付してあ

る。質量特性を表２－１に示す。ただし，座標系は機軸方向

をx（後流側を正）とし主翼前縁付根部でx=0，スパン方向をy

（右舷側を正）とし機軸上で y=0 の右手座標系である。

2.2　支持装置

　支持装置の概要を図２－４に示す。ロール自由度を有する

スティング支持装置 2)に改修を施し弾性ばねを取り付けたも

のである。模型は可動部に直接取り付けられる。可動部はベ

アリングにより固定部に対しロール回転できる構造となって

いる。ロール運動に対する支持剛性は左右に取り付けた弾性

ばねのディファレンシャルベンディングにより与え，弾性ば

ねを交換することでその支持剛性を変えることができる。こ

れは実機の打上形態ではロケットと一体になった捩りや結合

UF : フラッタ速度

UF : 無次元化フラッタ速度

π : 円周率

γ : 比熱比

µ : 質量比

ρ : 密度

ω : 円振動数

ωα : 捩り円固有振動数

図 2-1　全機模型形状
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図 2-2　翼構造
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部による捩り振動モードが考えられるため，この影響を模擬

することを意図したものである。また，くさびを軸に沿って

サーボモータにより移動させる事でロール運動を拘束し，逆

対称モードフラッタの抑制を図ることができるフラッタ停止

装置の役目も果たす。ばねは剛性の違いによりA ～E の 5 種

類（ロール振動数が 21 ～ 45Hz）あり，形状を図２－５に，ば

ねを支持装置に取り付けたときのロール方向の振動数特性を

表２－２に示す。

表 2-1　質量特性

表 2-2　ばね振動数特性

図 2-3　主翼構造

図 2-4　支持装置概要

図 2-5　ばね形状
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3.　振動特性

3.1　振動試験

　動的変位計測装置 3)を用いて振動試験を行った。試験はロ

ボットによる自動計測で主翼片側 25 点（加振点位置も計測），

チップフィン片側 16 点の全 82 点を計測し，LMS（LMS

INTERNATIONAL 社製）を用いて伝達関数法により固有モー

ドを求めた。試験方法は動電型シェーカーによる１点加振で，

0 ～ 400Hz 帯域の 50% バーストランダム加振，アベレージ

ングは 20 回である。動的変位計測装置概要を図３－１に，加

振・計測点位置を左翼について図３－２に示す。また，振動

試験状況を図３－３に示す。振動試験ケースはばね 5 種類（A

～ E）とばね無し（O）の計 6 ケースについて試験を行った。固

有振動モードおよび固有振動数を表３－１に示す。ノーダル

ラインの位置はばねの種類によって殆ど変化していないため，

表中のモード形状は代表してばねA のときの試験モード形状

を示した。

図 3-2　加振・計測点位置

図 3-3　振動試験状況

3.2　振動解析

　非定常空気力計算に用いる数学モデルを求めるために，

PATRAN/FEA（PDA Engineering 社製）により FEM 振動解

析を行った。モデルは中心桁およびリブ（ビーム要素と集

中質量要素），ロールばね（スプリング要素）から構成され，弾

性変形をスプリングと中心桁に相当するビーム要素で受け持

つ。リブに相当するビーム要素は質量が非常に小さく剛であ

る。中心桁部のビーム要素の剛性値は別途行われた剛性試験

値に一致するよう調整した。主翼曲げ剛性試験は y=279mm

位置の中心桁部に 3kg の荷重を負荷，主翼捩り剛性試験は同

じ位置に 3528Nmm のトルクを負荷して行った。チップフィ

ン翼の剛性試験は行わなかったため，構造モデル（SOLID モ

デル）を構築して剛性試験値の代わりとした。主翼曲げ剛性値

図 3-1　動的変位計測装置概要
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を表３－２－１に，主翼捩り剛性値を表３－２－２に示す。

チップフィン翼曲げ剛性値を表３－２－３に，チップフィン

翼捩り剛性値を表３－２－４に示す。表中，y-STA は主翼・

チップフィン翼それぞれの付け根部からのy方向位置を示す。

　翼の集中質量は，翼の質量・質量中心・慣性モーメント分

布に従って配置した。質量分布値の計算は次の方法で行った。

まず主翼を 7 セグメント，チップフィン翼を 6 セグメントに

分割し，それぞれのセグメントの質量 Mseg，重心位置 Gseg，

慣性 2 次モーメント Iseg を翼構造に基づいて計算する。ただ

しリブ形状については翼型が NACA4 字系より次式 4)により

計算を行った。ただしここで，z は翼弦長で無次元化された半

翼厚である。

　ここで，a
0
 = 0.2969, a

1
 = −0.126, a

2
 = −0.3516, a

3
 =

0.2843, a
4
 = −0.1015,  t/c は NACA0010 より 0.1 である。

　求めた Mseg，Gseg，Iseg に一致するように集中質量を各セ

グメントに 2 個づつ配置した（各セグメントに 1 個の集中質

量では Mseg，Gseg，Iseg 全てを一致させることはできない）。

FEM モデルを図３－４に示す。

　以上により構築したモデルを用いて解析を行った。固有

モードおよび固有振動数を 0 ～ 6 次モードについて表３－３

に示す。表中のモード形状においてメッシュフレームは基準

図 3-4　FEM モデル
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面を，ソリッドフレームはモード面を示す。ノーダルライン

の位置はばねの種類によって殆ど変化していないため，モー

ド形状については代表してばねA のときの解析モード形状を

示した。

　ばね剛性の違いは 0 次（ロール）モードと 2 次（逆対称曲げ

1 次）モードに影響し，剛性が上がると 0 次，2 次モードの振

動数も上がることが試験値・解析値からわかる。試験値にお

いてばね B と C の 2 次モードの振動数が剛性値に対し逆転

しているが，これは計測誤差の範囲内とみなされる。0 次，2

次モード全体では定量的に試験値と解析値は良く一致してい

る。それ以外のモードはばね剛性によるノーダルラインの違

いは試験値にも解析値にも見られない。このことは 4.2 節の

フラッタ解析結果において補足する。

　固有振動数は高次になるに従い試験値と解析値の差が大き

くなっているが，これは解析に用いたモデルにおいて集中質

量を分布させたためである。しかしノーダルラインについて

は一致していることや，クリティカルになるフラッタの連成

モードは 2 次（曲げ 1 次）及び 4 次（捩り 1 次）モードであり，

5 次以上の高次モードは本質的にフラッタに影響しないこと

がわかっている 1)ことから，ここで作成した数学モデルを非

定常空気力計算に用いることに問題はないと考えた。

4.　フラッタ特性

4.1　フラッタ実験

　航技研の遷音速風洞（測定部 2m × 2m）においてフラッタ

実験を行った。計測項目は左右の翼の曲げ捩り歪，ばねの曲

げ歪，淀み点温度 T0，総圧 P0，静圧 P，レイノルズ数 Re で

ある。実験はマッハ数を一定にし総圧P0を低い値から高い値

へスイープさせる方法で行った。図４－１に風洞実験装置概

要を，図４－２に風洞実験状況を示す。ばねは，ばね無し（O）・

弱ばね（A）・強ばね（D）の 3 種類を対象とした。予め設定した

マッハ数は M=0.6, 0.7, 0.8, 1.2, 1.4 であったが，超音速領

域では限界動圧がかなり高くなり，直前に損傷していた翼部

がさらに損傷したため M=1.4 の途中でフラッタ実験を終了し

た。よって超音速でのデータは M=1.2 での１点に留まった。

遷音速領域（M=0.92, 0.96）では風洞オペレーションパスがフ

ラッタ速度領域を通過した際にフラッタポイントを取得する

ことができた。両翼根に取り付けられた歪ゲージからの翼歪

信号をペンレコーダによりオンラインで観測し，フラッタの

発生を確認したときに支持装置のロール運動を拘束すること

でフラッタを抑制した。このフラッタ停止機構は有効に機能

し，亜音速・遷音速領域において多数のフラッタポイントを

得ることができた。得られたフラッタポイントを表４－１ に

示す。

　実験結果から，逆対称モードフラッタは対称モードフラッ

タよりもフラッタ限界動圧が低い（フラッタ速度が低い）こと

がわかった。また，ばねの弾性が変化するとフラッタ限界動

圧に変化が見られる。これは，モード形状がばね弾性によっ

て殆ど変わらないことから，2 次モード（逆対称曲げ 1 次モー

ド）固有振動数の違いの影響であると言える。

4.2　フラッタ解析

　非定常空気力を DPM5)-7)により解析した。非定常空気力を

求めるためのデータとして，より正確さを期すためモード形

図 4-1　風洞実験装置概要
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UF = 
bωα√u

 = 
bωα         

πρbS
 = 

2πfαb     
πbS      

RT0

= 
2πfα     2mb     

P0
(3)

ここで，fα=98Hz，b=0.2m，m=1.33kg，S=0.058m2，γ=1.4

とした。

　表中，動圧 Q および流速 U については計測を行っていな

いため，理想気体，定常非粘性・等エントロピーを仮定して

以下の式で補正 10)した。

Q = 
2  [1 +(γ−1) M2/2]γ/(γ−1)

(4)

U = M √γRT

ここで R=287J/(K・kg))としている。なお T0 との間には以
下の関係がある。

    T0 = (1 + 
γ−1

  M2) T (5)

状は解析モードを，振動数には試験の振動数を用いた。線形

揚力面理論では逆対称モードと対称モードの非定常空気力は

分離できるため，解析時間の短縮のために別々に行い，逆対

称モードについては 0 次・2 次・4 次・6 次モードを，対称

モードは 1 次・3 次・5 次・7 次モードを使用した（ただし，6

次・7 次の高次モードについてはこのモードを省いた解析も

行い，その結果フラッタ速度に殆ど影響しないことがわかっ

ている）。解析に用いた空力面モデルを図４－３に示す。実際

には左右の対称性を利用して右半分のみのモデル（主翼部 60

要素・チップフィン部 36 要素・胴体部 100 要素の計 196 要

素）を用いた。解析の対象としたマッハ数は M=0.6, 0.7, 0.8,

1.2, 1.5 である。無次元化振動数 k は 0.0 ～ 3.0 の範囲で 0.1

刻みに計算した。このうち k=0.0 ～ 2.0 を 0.4 刻みで変化さ

せたときの一般化非定常空気力の値を M=0.6 ～ 1.5 につい

て，図４－４－１～図４－４－５に示す。図中，虚軸上にあ

るデータが k=0.0 のときのものである。また，A00 ～ A77 は

一般化非定常空気力 A00 ～ A77 を表し，以下で定義される。

Amn = ∫ hm ∆pndS (2)

　ここに hm : モード m の面の法線方向変位成分

　　　 Δ pn : 変形モード n により発生する空気力

　上記で求めた非定常空気力を用いて p-k 法 8)によりフラッ

タポイントを求めた。構造減衰率 g=0.03 とした。表４－２－

１に逆対称モードフラッタの解析値を，表４－２－２に対称

モードフラッタの解析値を示す。無次元フラッタ速度は以下

の式 9)により算出した。

S

UFUF √ UF √
2m 2m

√P0

√√γ πS √

1 γM2.P0

2

図 4-2　風洞試験状況

図 4-3　空力面モデル
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図 4-4-1　一般化非定常空気力 (M=0.6)
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図 4-4-2　一般化非定常空気力 (M=0.7)
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図 4-4-3　一般化非定常空気力 (M=0.8)
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図 4-4-4　一般化非定常空気力 (M=1.2)
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図 4-4-5　一般化非定常空気力 (M=1.5)
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　構造減衰・固有振動数の総圧に対する変化を M=0.6 ～ 1.5

について図４－５－１～図４－５－５に示す。図４－６－１

に無次元フラッタ速度のマッハ数による変化を，図４－６－

２にフラッタ限界動圧のマッハ数による変化をそれぞれ解

析・実験値について示す。

　ばね無しの場合の実験値が解析値に比べて高くなっている。

これはこの実験の時点で左翼が損傷し，翼歪ゲージを用いて

固有振動数を計測したところ2次モードの固有振動数が80Hz

→ 69.5Hz と約 13% の低下が見られ，4 次モードの固有振動

数も 98Hz → 92.5Hz と約 6% の低下が見られた。低下した

振動数を用いてフラッタ解析を行ったところ，M=0.7 におい

て総圧値が 83kPa → 93kPa となった。これをもっても実験

値 135kPa よりかなり低いため，原因としては，損傷により

振動数だけでなくモード形が変化したためと考えられる。

M=1.2 におけるばね A での実験値もかなり高くなっている

が，これも翼損傷後の実験であることが原因の一つと考えら

れる。しかし損傷により低下した振動数を用いたフラッタ解

析では，総圧値は 40kPa → 45kPa となり，実験値との差は

まだ大きい。以前に実施したチップフィン翼の実験 1)でも類

似の傾向が現れており，解明はできていないものの他の原因

も充分に考えられる。ちなみに翼損傷後に得られたフラッタ

ポイントは，M=0.7（ばね無し）のときおよび M=1.2 のときの

みである。その他のフラッタポイントでは実験値と解析値は

良い一致を示している。

　ばね剛性によるフラッタ限界動圧の違いの原因を調べるた

めに，一例としてばね無しの場合の非定常空気力に対しばね

A の振動数を用いてフラッタ解析を行った。その結果はばね

Aの非定常空気力・振動数の解析結果とほぼ同じとなった。さ

らに解析を進めた結果，0 次モードの振動数に影響を受けな

いことがわかった。つまり，限界動圧の違いは用いたばねの

剛性範囲内では 2 次モードの振動数の違いによるところが大

きいと考えられる。また，ばね剛性によってモード形状は殆

ど変わっていないと考えられる。

表 4-1　フラッタポイント実験値

表 4-2-1　逆対称モードフラッタの解析値

表 4-2-2　対称モードフラッタの解析値
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図 4-5-1　モード振動数と構造減衰率 (M=0.6)
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図 4-5-2　モード振動数と構造減衰率 (M=0.7)
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図 4-5-3　モード振動数と構造減衰率 (M=0.8)

This document is provided by JAXA.



有翼宇宙往還機打上げ形態におけるロール弾性のフラッタ特性への影響 19

図 4-5-4　モード振動数と構造減衰率 (M=1.2)
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図 4-5-5　モード振動数と構造減衰率 (M=1.5)
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図 4-6-2　フラッタ限界動圧のマッハ数による変化

図 4-6-1　無次元フラッタ速度のマッハ数による変化

This document is provided by JAXA.



航空宇宙技術研究所報告1380 号22

5.　結論

　有翼宇宙往還機打上形態におけるロール弾性のフラッタ特

性への影響を調べた。その結果，以下のことがわかった。

（１）逆対称モードは対称モードよりもフラッタ速度が全

体に低くなった。

（２）ロール弾性によるフラッタ速度の変動は今回用いたばね

の剛性範囲内では 2 次（逆対称曲げ 1 次モード）の振動

数の変化に依存するところが大きい。ばね剛性の変化に

より逆対称曲げ1次モードの振動数が変化し，振動数が

逆対称捩り1次モードの振動数に近くなるとフラッタ速

度が低くなることが示された。

（３）ばね無しの場合の実験値が解析値に比べ高くなっている

が，これは翼が損傷し，モード特性が変化したためと考

えられる。このことはばね無しでのフラッタ振動数が極

端に低くなっていることからもわかる。

（４）M=1.2 において弱ばねの実験値がかなり高くなってい

るが，原因の一つとしては翼の損傷によるモード特性の

変化が考えられる。しかし以前に実施したチップフィン

翼の実験でも類似の傾向が現れているため他の原因も考

えられるが，現在究明中である。

（５）その他の実験値と解析値は良い一致を示しており，

DPM がロール弾性の影響するフラッタの解析にも有効
であることが示された。

　なお，振動および風洞実験において構造研究部外崎得雄主

任研究官の協力を得た。
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