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Abstract 

In this study, three-dimensional flutter calculations were conducted to investigate the mechanism behind the high-Mach-

number instability observed in the NACA0012 benchmark flutter experiment. The unsteady Reynolds-averaged Navier-

Stokes equations were solved using the SA model with Quadratic Constitutive Relation, 2024 version (SA-QCR2024). The 

numerical results showed good agreement with experimental data. At 𝑀∞ = 0.89, the most unstable condition, the 𝐶𝑙 − ℎ 

loop exhibits a clockwise rotation, indicating instability in the heaving mode. This behavior is attributed to the negative lift 

slope observed at this Mach number. Comparisons of surface pressure coefficient distributions between angles of attack of 

0 and 0.1 deg indicate that shock wave movement causes a decrease in lift coefficient with increasing angle of attack, 

resulting in the negative lift slope at 𝑀∞ = 0.89.  

 

１．緒論 

 航空機の飛行時には，翼に作用する空気力と翼の

慣性力，弾性力が連成することで，フラッターと呼ば

れる自励振動現象が生じることがある．フラッター

は発散的な振動現象であるため，一度フラッターが

生じると翼の破壊など航空機に対して致命的なダメ

ージを与える．従って，フラッター発生条件の高精度

予測は航空機設計上，非常に重要である．亜音速域に

おいてはDoublet Lattice method (DLM)による線形解

析によって，高精度にフラッター発生動圧を予測可

能である．一方，遷音速域においては翼面上に生じる

衝撃波や境界層はく離により流体の非線形性が強く

なるためDLMのような線形解析が適用できない． 

翼面に衝撃波が生じると翼振動と衝撃波振動の位

相差によりフラッターが非常に生じやすくなる（遷

音速ディップ）ことが知られている[1-3]．また，高迎

角条件や比較的翼が厚い場合は衝撃波背後で流れが

はく離しフラッター特性も大きく変化する．対称翼

において2次元的な衝撃波はく離が生じた場合には，

はく離により翼振動に対する衝撃波の位相特性が変

化し，その結果，フラッターが生じ難くなることが分

かっている[4,5]．一方，翼型が超臨界翼型の場合，3

次元的なはく離が生じた場合についてはその限りで

はなく，はく離による不安定性が生じることが確認

されている[6-8]．例えば，著者ら[6]は2次元遷音速フ

ラッター解析を行い，超臨界翼型では通常の遷音速

ディップに加えて，高マッハ数側で2つ目のディップ

が生じることを発見した．高マッハ数側のディップ

は，翼振動中に翼下面衝撃波背後で生じるはく離お

よび再付着のサイクルに起因するものであることを

明らかにした．また，Seidelら[7]が行った超臨界翼を

用いたフラッター試験ではマッハ数0.9付近で急激な

フラッター動圧の低下が確認されており，これは衝

撃波背後でのはく離および付着の影響が大きいこと

が分かっている[9]． 

このように衝撃波背後ではく離が生じる場合，翼

型や流れ場構造によってフラッター特性は大きく変

化するため，はく離が生じる場合においても高精度

にフラッター発生条件を予測可能な解析手法を確立

する必要がある． 

Riveraら[8]はフラッター解析の検証用ベンチマー

ク試験として，3次元低アスペクト比矩形翼(翼型：

NACA0012，アスペクト比：2.0)を用いたフラッター

試験を行った．Figure 1は実験で得られたフラッター

境界であり，NACA0012矩形翼では通常の遷音速デ

ィップに加え，高マッハ数域で急激な不安定性が生

じることが確認された． Schwarzら [10]および

Bendiksenら[11]は，Riveraらのフラッター試験[8]を2

次元にモデル化しフラッター解析を行ったが，粘性

条件では高マッハ数域における不安定性を再現で

きなかった．また，Stanfordら[12]は，翼振動時の流

れ場の変動が十分小さく，変動成分が調和振動する

と仮定したLinearized Frequency-domain Method（LFD）

[13]を用いた解析を行い，フラッター境界を実験と 
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Fig. 1 Flutter boundary obtained in the NACA0012 

benchmark experiment [8]. 

 

比較した．ここで，流れ場の計算にはレイノルズ平

均した3次元圧縮性Navier-Stokes方程式を用いてお

り，乱流モデルとしてSpalart-Allmaras（SA）モデル

[14]を採用している．Stanfordら[12]の計算結果は，

遷音速ディップに関しては，解析と実験で定量的に

よく一致した．一方，高マッハ数域での不安定性に

関しては，減衰定数を調整することで定性的に再現

することに成功しているものの，定量的には実験と

の差異が大きい． 

これまでの3次元フラッター解析では翼根側に対

称境界条件を課すことが一般的であった．しかし，

実際のフラッター試験では翼根側には壁が存在す

るため，翼根壁と翼表面の乱流境界層が干渉しプラ

ントルの第2種2次流れ（2次流れ）が生じる．この2

次流れは主流からコーナー部へ運動量を輸送する

ため，翼根はく離を大きく抑制することが知られて

いる[15]．そこで，著者ら[16]も翼根壁での流れ場に

着目し，2次流れを捉え，翼根はく離を抑制すること

で高マッハ数域での不安定性を高精度に予測可能

であることを示した．しかし，高マッハ数域での不

安定化メカニズムについては不明であった． 

そこで本研究では，NACA0012ベンチマーク翼を

用いたフラッター解析および強制振動翼解析を行

い，衝撃波挙動や揚力特性に着目し，高マッハ数域

での不安定化メカニズムについて調査する． 

 

２．数値計算手法 

２－１ 流体方程式，数値解法 

 流体の支配方程式として，レイノルズ平均された3

次元圧縮性Navier-Stokes方程式を用いた．非粘性流束

の評価にはSHUS[17]を用い，MUSCL法[18]により高

次精度化を行った．時間項は2次精度後退差分で離散

化し，時間積分には並列化に適したDP-LUR陰解法

[19]を用いた．内部反復を用いて時間精度を確保する．

乱流モデルには，低レイノルズ数修正型のSpalart-

Allmarasモデル（SA）[20]を適用した．また，翼根壁

と翼面上の乱流境界層の干渉による2次流れをとら

えるため，レイノルズ応力の非等方性を考慮したSA-

QCR2024[21]を用いた． 

外部境界条件は，流入が一様流固定，流出は静圧が

一様流に回復，その他は外挿する条件を用いた．壁面

では密度を外挿，速度には構造方程式により得られ

た変位に基づいて，翼面移動速度を与えた．また，壁

面上圧力は加速度運動の効果を考慮するため，壁面

に対して垂直方向の運動量方程式を解くことで求め

た．翼根側の境界条件には滑りなし境界条件を用い

た． 

 

２－２ 構造方程式，数値解法 

Figure 2に後退翼の断面をモデル化した構造モデル

を示す．構造モデルの自由度は上下変位ℎ（下向きが

正），回転変位𝛼（頭上げが正）の 2 自由度である．支

配方程式は次式のようになる[2]． 

𝑚ℎ̈ + 𝑆𝛼𝛼̈ + 𝑐ℎℎ̇ + 𝑘ℎℎ = −𝐿

𝑆𝛼ℎ̈ + 𝐼𝛼𝛼̈ + 𝑐𝛼𝛼̇ + 𝑘𝛼𝛼 = 𝑀
(1) 

ここで，𝑚はコード方向の単位長さ当たりの質量，

𝑆𝛼(= 𝑚𝑏𝑥𝛼)は弾性軸周りの静的モーメント，𝐼𝛼(=

𝑚𝑏2𝑟𝛼
2)は弾性軸周りの慣性モーメント， 𝑐ℎ(=

2𝑔ℎ√𝑚𝑘ℎ)と𝑐𝛼(= 2𝑔𝛼√𝐼𝛼𝑘𝛼)および𝑔ℎと𝑔𝛼はそれぞ

れ上下運動，回転運動の構造減衰係数および減衰比，

𝑘ℎ(= 𝑚𝜔ℎ
2)と𝑘𝛼(= 𝐼𝛼𝜔𝛼

2)はそれぞれ上下運動，回転

運動のばね剛性，𝐿は揚力(上向き正)，𝑀は弾性軸周り

のモーメント(頭上げ正)を表す．また，𝜔ℎと𝜔𝛼は上下

運動もしくは回転運動のみを行わせたときの角振動

数である． 

式(1)において，上下変位ℎは半翼弦長𝑏，時間𝑡は回

転運動の角振動数𝜔𝛼を用いてそれぞれ無次元化し，

行列形式でまとめると以下のようになる． 

[𝑀]{𝑞̈} + [𝐷]{𝑞̇} + [𝐾]{𝑞} = {𝑄} (2) 

ここで， 

[𝑀] = [
1 𝑥𝛼

𝑥𝛼 𝑟𝛼
2]

[𝐷] = [
2𝑔ℎ(𝜔ℎ 𝜔𝛼⁄ )𝑟𝛼

2 −2𝑔𝛼𝑥𝛼𝑟𝛼
2

−2𝑔ℎ(𝜔ℎ 𝜔𝛼⁄ )𝑥𝛼 2𝑔𝛼𝑟𝛼
2 ]

[𝐾] = [
(𝜔ℎ 𝜔𝛼⁄ )2 0

0 𝑟𝛼
2]

{𝑞} = {ℎ̅
𝛼

}，{𝑄} =
𝑉∗

2

𝜋
{

−𝐶𝑙

2𝐶𝑚
}

(3) 

である． 𝑥𝛼と𝑟𝛼
2は静的質量不均衡と慣性能率である．

また，式(3)において， 

ℎ̅ =
ℎ

𝑏
, 𝑉∗ =

𝑈∞

𝑏𝜔𝛼√𝜇
，𝜇 =

𝑚

𝜌∞𝑏2𝜋
(4) 

である．ここで𝑉∗は Speed index(フラッター速度)と呼

ばれ，流体力と構造力の比を表す無次元パラメータ

である．𝑈∞，𝜌∞，𝜇はそれぞれ一様流速度，密度，質

量比を表す．  
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構造方程式の時間積分法として 4 段階 Runge-Kutta

法を用いた．ただし，各段階での空気力𝐶𝑙と𝐶𝑚は一定

であるとした． 

 

 

Fig. 2 A wing section model with two degrees of 

freedom. 

 

２－３ 連成手法 

流体構造連成には，時間方向に各方程式を交互に

解き進める弱連成法を用いた．連成解析は以下の手

順で実行される． 

① 流体側で定常計算を行い，翼周りの流れ場を求

める． 

② 翼に初期変位を与え，流体計算を行い空気力

𝐶𝑙 , 𝐶𝑚を求める． 

③ 得られた空気力𝐶𝑙 , 𝐶𝑚を構造方程式に代入して

構造計算を行い，変位ℎと𝛼を求める． 

④ 構造計算で得られた変位に基づき，格子を移動

させ，再び流体計算を行う．以上の計算を繰り

返す． 

この連成プロセスにおいて，流体側と構造側の無次

元量が異なるため，物理量の変換が必要になる．本研

究では，流体側が長さを翼弦長𝑐，時間を翼弦長𝑐と音

速𝑎∞を用いて𝑐/𝑎∞，構造側が長さを半翼弦長𝑏(=

𝑐/2)，時間を回転運動の角振動数𝜔𝛼により無次元化

を行った．これらを考慮し，実際の長さと時間が互い

に同じであるという条件を課せば， 

ℎstructure = 2𝐻fluid

∆𝜏structure =
2𝑀∞

𝑉∗√𝜇
∆𝑡fluid

(5) 

となる．ここで，𝐻fluidは流体方程式における座標系

から見た翼の変位である． 

 

２－４ 計算条件 

 本研究では，Riveraらの実験[8]で用いられた後退

角およびテーパーのないNACA0012矩形翼を用いて

計算を行った．翼は剛体であり，根元に上下振動と

回転振動の自由度を与える弾性支持装置（Pitching 

and Plunging Apparatus）が取り付けられている．従っ

て，剛体翼が空気力によって上下・回転の2自由度で

振動する系となっている．翼の諸元および構造パラ

メータは，Table 1およびTable 2に示す通りである．

Figure 3に計算格子を示す．格子点数は405×137×

201（周方向×スパン方向×半径方向）であり，O-C

型の構造格子を用いた．フラッター解析における無

次元時間刻み幅は∆𝑡 = 5.0 × 10−3，内部反復回数は5

回とした．フラッター解析時には初期擾乱としてℎ̇̅ =

0.005を与えた．また，フラッター境界を同定する際

にはマッハ数を固定したまま動圧を上げていくが，

本解析では密度を変化させ動圧を上げていった．ま

た，フラッター計算は実験と同様に迎え角を0 degと

した． 

 

Table 1 Configuration of the NACA0012 benchmark wing 

[8]. 

翼型 NACA0012 

コード長 0.4064 m 

質量 87.067 kg 

アスペクト比 2.0 

 

Table 2 Structure parameters of the NACA0012 

benchmark wing [8]. 

𝑥𝛼 0 

𝑟𝛼
2 1.024 

𝜔ℎ 3.36 Hz 

𝜔𝛼 5.20 Hz 

𝑔ℎ 0.0024 

𝑔𝛼  0.0024 

 

 

Fig. 3 Computational grid (405×137×201). 

 

３．結果と考察 

３－１ 実験との比較による妥当性検証 

 Figure 4に，得られたフラッター境界を実験値とと

もに示す．ここで翼の変位の振動振幅が一定となる

ときの動圧をフラッター動圧，そのときの振動周波

数をフラッター周波数と定義した．まず，本解析で

得られたフラッター動圧を実験値と比較すると，

𝑀∞ = 0.82までの領域では計算値は実験値に対して

15%程度フラッター動圧を高く予測しており，

Stanfordら[12]も同様の傾向を示している．フラッタ

ー周波数に関しては実験値と計算値はよく一致して

いる．𝑀∞ = 0.88以上の領域では実験で確認された急

激な不安定性を計算においてもよく再現できている
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ことが分かる．ここでのフラッター周波数は上下振

動モードの周波数に一致しており，実験においても

上下振動モードが支配的であることが記述されてい

る．以上より，高マッハ数域も含め妥当な計算が行え

ていることが分かる． 

 

３－２ フラッター特性 

 Figure 4(a)に示すフラッター動圧から，𝑀∞ = 0.77

付近で僅かであるがフラッター動圧が低下し，その

後さらにマッハ数を大きくするとフラッター動圧が

急激に増大していることが分かる．Figure 5に示すス

パン中央での断面主流方向速度分布より，𝑀∞ = 0.77

では翼面上前縁側に弱い衝撃波が生じ，𝑀∞ = 0.86で

は衝撃波が強くなることで流れがはく離している．

従って，𝑀∞ = 0.77付近におけるフラッター動圧の落

ち込みおよび急上昇は衝撃波に起因するものであり，

いわゆる遷音速ディップ特性に対応すると考えられ

る．一方，急激な不安定性が生じる𝑀∞ = 0.89の流れ

場を見ると，衝撃波背後のはく離域が拡大している．

しかし，はく離がフラッター安定に働くこと[4,5]を考

えると，フラッター動圧の急激な低下を説明するこ

とができない．また，上下運動のみで振動しているこ

とが特徴である．そこで，不安定化メカニズムを次節

で議論する． 

 

３－３ 高マッハ数域での不安定化メカニズム 

 高マッハ数域での不安定化メカニズムを調査する

ため，上下1自由度の強制振動翼解析を行った．翼振

動は以下の式によって与えた． 

ℎ̅(𝑡) = ℎ̅𝑎𝑚𝑝sin(2𝜋𝑓𝑡) = ℎ̅𝑎𝑚𝑝sin(2𝑘𝑀∞𝑡∗)

𝑘 =
𝜋𝑓𝑐

𝑈∞

(5) 

ここでℎ̅𝑎𝑚𝑝は上下方向の無次元振動振幅，𝑓は振動周

波数[Hz]，𝑘は無次元周波数，𝑡∗は無次元時間である．

振動パラメータはTable 3に示す通りであり，無次元

周波数は𝑀∞ = 0.89におけるフラッター周波数をも

とに決定した．また上下振動に伴う見かけの最大迎

え角𝜃𝑚𝑎𝑥は以下のように計算できる． 

𝜃𝑚𝑎𝑥 = tan−1 [
𝑚𝑎𝑥(ℎ̇)

𝑈∞

] = tan−1(ℎ̅𝑎𝑚𝑝𝑘) (6) 

ここでmax (  )は(  )内変数の最大値を意味する．式(6)

よりTable 3の振動パラメータを用いる場合，見かけの

最大迎え角は0.086 degとなる． 

 Figure 6に，各マッハ数における翼振動一周期の上

下変位ℎ̅に対する揚力係数𝐶𝑙の変化（𝐶𝑙 − ℎループ）を  

 

Table 3 Parameters for a forced oscillating wing. 

Amplitude ℎ̅𝑎𝑚𝑝 0.1 

Reduced frequency 𝑘 0.015 

示す．ここで𝐶𝑙 − ℎループが時計回りの場合，流体側

から構造側にエネルギーが流入している（負減衰）こ

とを意味し，反時計回りの場合，逆に構造側からエネ

ルギーが流出している（正減衰）ことを意味する．

Figure 6から，急激な不安定性が確認された𝑀∞ =

0.89のみループは時計回り（負減衰）であり，その他

の条件では反時計回り（正減衰）であることが分かる．

これは𝑀∞ = 0.89のみ上下振動モードの不安定性が

生じる可能性があることを示しており，フラッター

計算の結果と一致している． 

無次元振動数が小さいことから，定常空気力が働

いていると仮定すると，系を不安定にする主要パラ

メータとして揚力傾斜の符号が考えられる[22]．そこ

で，Fig. 7に揚力傾斜の計算結果（固定翼）を示す．

𝑀∞ = 0.89のみ揚力傾斜が負になっていることが分

かる．翼が下方向に運動しているとき見かけの迎え

角は正となる．従って揚力傾斜が負であるときは下

方向運動時の揚力は負となるため，𝐶𝑙 − ℎループは基

本的に時計回りとなる．以上より，𝑀∞ = 0.89条件で

生じる負の揚力傾斜が上下振動モードの不安定性を

発生させたといえる．  

 では，なぜ𝑀∞ = 0.89においてのみ揚力傾斜が負と

なるのか考察する．揚力はそのほとんどが翼上下面

圧力差に起因するものであるため，迎え角が0 degの

場合の圧力係数𝐶𝑝分布と0.1degの場合の𝐶𝑝分布の差

分を見ることでどの部分が揚力減少に寄与している

のか判断できる．Figure 8に翼上面の𝐶𝑝 (at 0.1deg) −

𝐶𝑝 (at 0deg)の分布を示す．ここで，青色の部分が圧力

低下部（揚力増大），赤色の部分は圧力上昇部（揚力

減少）である．Figure 8(a), (b)より𝑀∞ = 0.82および

𝑀∞ = 0.86ではほとんどの領域で揚力増大方向の圧

力変化が生じていることが分かる．これはよく知ら

れているように，迎え角の増大に伴い翼上面の流れ

が加速し圧力が低下したためである．一方，𝑀∞ =

0.89では翼中央部において大きな圧力上昇が生じて

おり，その部分の揚力減少への寄与が大きいことが

分かる．Figure 9に示す𝑀∞ = 0.89での翼上面𝐶𝑝分布

から，Fig. 8の揚力減少領域には衝撃波が存在してお

り，迎え角変化に伴う衝撃波の移動が揚力減少を引

き起こしていると考えられる．  

 衝撃波移動距離について調査するため，スパン中

央部での迎え角に対する衝撃波位置の変化をFig. 10

に示す．ここで，最大圧力勾配位置を衝撃波位置と定

義し，Fig. 10の縦軸は0 degの衝撃波位置からの変化

量を表す（正：前縁側への移動，負：後縁側への移動）．

Figure 10より，𝑀∞ = 0.89は𝑀∞ = 0.82や𝑀∞ = 0.86に

比べ，迎え角変化に対する衝撃波位置の変化が大き

いことが分かる．𝑀∞ = 0.89では迎え角の増大に伴い

衝撃波位置が前縁側に大きく移動することで負圧領
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域が縮小する．これが負の揚力傾斜の要因となって

おり，結果的に急激な不安定性を引き起こしている

と考えられる．  

 

４．結論 

 本研究では，Riveraらが行ったNACA0012ベンチマ 

―ク翼のフラッター試験[8]を対象に3次元フラッタ

ー解析を行い，高マッハ数域での不安定化メカニズ

ムについて調査した．その結果，以下の知見が得られ

た． 

1. 本解析手法により，実験で見られた高マッハ数領域

の急激な不安定の傾向を，定量的に予測できること

を示した．過去のいずれの解析でも高精度な定量予

測はできておらず，初めての成果である． 

 

2. 高マッハ数領域で急激に不安定になる理由は，その

マッハ数領域の揚力傾斜が負になることである．こ

れにより，流体側から構造側へエネルギーが流入し，

系を不安定化させる． 

 

3. 揚力傾斜が負になる理由は，迎え角増加に対して衝

撃波が前縁側に移動し，揚力を生み出す翼上面低圧

領域を小さくするからである．より詳細な機構は今

後の課題である． 

 

  
(a) Flutter dynamic pressures 

 

(b) Flutter frequencies 

 

Fig. 4 Flutter boundaries. 

 

   
(a) 𝑀∞ = 0.77 (b) 𝑀∞ = 0.86 

 

(c) 𝑀∞ = 0.89 

Fig. 5 Velocity distributions in the 𝑥-direction under the steady-state (non-oscillating) condition at the mid-span. 

 

   
(a) 𝑀∞ = 0.82 (b) 𝑀∞ = 0.86 

 

(c) 𝑀∞ = 0.89 

Fig. 6 𝐶𝑙 − ℎ loops. 
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Fig. 7 Variation of lift coefficient with angle of attack. 

 

   
(d) 𝑀∞ = 0.82 (e) 𝑀∞ = 0.86 

 

(f) 𝑀∞ = 0.89 

Fig. 8 Differences in 𝐶𝑝 distributions on the upper surface under the steady-state (non-oscillating) condition between 

angle of attack of 0 deg and 0.1 deg. 

 

 

 

Fig. 9 𝐶𝑝 distributions on the upper surface under the 

steady-state (non-oscillating) condition at 𝑀∞ = 0.89. 

Fig. 10 Variation of shock position at the mid-span. 
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