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The goal of this study is to establish a practical and efficient flutter simulation tool based on Immersed Boundary 

Method-based Cartesian mesh solver , which achieves low computational costs and high accuracy to simulate the wing 

flutter phenomenon. The unsteady Building Cube Method(BCM) is firstly validated by the pitching NACA0012 airfoil. 

The tool is then extended for flutter simulation by integrating structural analysis. AGARD 445.6 weakened model is 

used for the validation. 

 

1. 緒言 

 近年の航空機設計においては, 数値流体力学(CFD)技術の進歩

により, 巡航時の性能推算のみならず, フラッタのような動的不

安定現象解析も行われ, 遷音速域の衝撃波の影響による遷音速デ

ィップのような線形解析等では推算が難しかった現象も捉える事

が出来るようになってきている(1). しかしながら, 従来の構造格

子法や非構造格子法でのフラッタ解析では物体の移動に伴う以下

の処理が多大な計算負荷となっており, 実用性を損なっている. 

 

フラッタ解析における処理 

 ①表面格子変形 

 ②表面格子変形速度に基づく壁面境界条件の更新 

 ③空間格子変形 

 ④空間格子の面積, 体積の再計算 

 ⑤空間格子の変形速度に伴う付加流束項計算 

 

 フラッタ解析への直交格子法の適用例は構造格子法,非構造格

子法と比較すると尐ないが, この手法は物体壁面の移動を, その

移動速度を加味した境界条件の付加だけで扱えるため, 上記の③

～⑤のステップを省略でき, 大幅な解析時間の短縮が期待できる. 

以上より, 中橋により提案されたブロック構造を用いた直交格子

法に基づく Building-Cube Method(BCM) (2)のフラッタ解析への適

用を検討する. 

 直交格子法で移動物体を取り扱う際には物体近傍での流体 / 

壁フラグの効率的な設定及び壁面境界条件の取り扱いが重要とな

る. 本研究ではBCMについてまず, 壁面のフラグ切替手法の構築, 

Immersed Boundary Methodの導入, 物体移動速度を加味した壁面

境界条件の付加を施した非粘性非定常流解析ツールを開発した. 

続いて, ピッチング運動を行うNACA0012翼型を用いて移動物体

計算検証を行い, その後 3 次元に拡張し, モーダル解析法による

構造計算ルーチンを組み込み, フラッタ計算の代表的な検証例で

あるAGARD weakened 445.6 modelに対してフラッタ検証計算を

行った.  

 

2. 流体計算手法 

2-1. Building-Cube Method (BCM) 

 BCM は Fig.1 のように, 流れ場を”Cube”と呼ばれる正方形(2 次

元)または立方体(3 次元)領域に分割し, 各 Cube 内に”Cell”と呼ば

れる等間隔直交格子を生成して流体計算を行う. この手法は,  

 

・複雑形状に対しても自動で高速に格子生成可能 

・Cube細分化が容易なので流れの局所特性に格子を適合可能 

・全Cubeは同数のCellを含むので並列計算に容易に対応可能 

・空間高次精度を容易に確保可能 

・大規模データ後処理が容易 

・アルゴリズム, 計算コード構造が簡略化可能 

 

等の長所を持つ. 

 

 

Fig.1 Cubes and cells around the circle (2D) 

 

 本研究で開発したソルバーの支配方程式には以下に示す, 圧縮

性Euler方程式を用いた. ここでQは保存量ベクトル, Fは非粘性

流束ベクトルである. 

0









j

j

xt

FQ
   (2.1) 

この式をセル中心有限体積法で離散化すると以下の式(2.2)が得ら

れる. 
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iV は cellの体積, ijS は cell境界の面積, f は非粘性流束ベクトル

で 

ijQ と 

ijQ は cell 境界を挟んだ両側の物理量を表す. 各段階にお

ける計算法にはTable1の手法を用いる.  
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Table1 BCM compressible Euler solver 

支配方程式 圧縮性Euler方程式 

離散化手法 cell中心有限体積法 

非粘性流束評価 HLLEW (3) 

高次精度化手法 3次精度MUSCL 

制限関数 Differentiable limiter(4) 

時間積分法 LU-SGS陰解法(5) 

        

 LUSGS陰解法は式(2.3)のように右辺項に3点後退差分と内部反

復を用いて時間 2 次精度を維持する. 本研究では内部反復数を 5

回とした. 
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ここで m は内部反復数を表す. m-1 時刻において流体, n 時刻や

n-1 時刻に壁のような場合には局所的に時間 1 次精度とすること

で対処した.  

 本計算法で DLR-F6 の定常計算を実施した. 以下の Table2 に計

算条件を示す. 

 

Table2 calculation condition 

Mach number 0.7 

Angle of attack [deg] 0.5 

Number of cube 4,662 

cells in a cube 16x16x16 

Total number of cells 19,095,552 

Minimum cell size 0.00092 / length of fuselage 

dt 1.0 

 

 

(a)BCM 

 

(b)TAS 

 

Fig.2 Surface Cp distribution of the DLR-F6 

 Fig.2に本研究で使用するBCMの計算結果と, 非構造格子法

(TAS-code)による非粘性計算結果(機体表面Cp分布)を示す. 両者

の比較よりBCMとTASは非常によく一致していることが分かる. 

 

2-2. 壁面近傍流体 / 壁フラグ切替手法 

 直交格子による移動物体解析においては物体移動に伴い物体近

傍における流体 / 壁フラグ切替, 及び n-1 時刻においては壁であ

ったがn時刻では流体となるようなcell (Fresh Cell, FC)の取り扱い

が重要となる. 

 Fig.3のように破線部で表されるn-1時刻における物体表面が移

動して, n時刻には実線部に移動した場合を考える. まず, n-1時刻

における物体とn時刻における物体表面を用いbounding boxを作

成する. 続いて bounding box に含まれるすべての cell に対して各

軸方向にTomas Möllerの交差判定法(6)を応用して物体を検索する.

そして, 最終的に物体の法線情報を用いて cell の内外判定を行い, 

Fig.4 のように流体 / 壁フラグ切替が終了する. なお図中の Ghost 

cell は壁面境界条件構築に必要な cell で, 各軸方向において流体

cellと接している物体 cellと定義される. 

 

 

Fig.3 fluid / wall flag change (1) 

 

 

Fig.4 fluid / wall flag change (2) 

 

 続いて, FCの取り扱いを説明する. FCへは Image Point (IP)を用

いる Immersed Boundary Method(7)を応用して適切な値を内挿する. 

注目するFCから2次元では1.5dx, 3次元では1.75dx (dxは最小格

子幅, 1.5や1.75は cell対角長以上を意図する.)の物体法線方向距

離に IPを作成する. 続いてこの IPの周囲9点(2次元の場合, 3次

元では27点)に着目し, 流体cellのみから距離で重み付け(8)を行っ

て物理量を内挿する. 最後に IPの値を用いて物体壁面で slip条件

を満たすようにFCの値を定める. 速度は式(2.4)のように定める. 

圧力はNeumann条件(式(2.5)), 密度は式(2.6)のように一様流総エ

ンタルピより求める. 
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Fig.5 Interpolation to the fresh cell 
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2-3. 壁面境界条件 

 2-2節のFCへの物理量の内挿で用いたように壁面境界条件を構

築する手法はGhost Cell(GC)と Image Point(IP)を使用する手法をベ

ースとする Immersed Boundary Methodを適用する. まず, Fig. 6に

示すように流体cellと接しているcellをGhost Cellと名付け, 物体

から法線方向に最小cellサイズの1.5倍の長さにある地点にImage 

Pointと呼ばれる点を定義する. このときに, GCを含むIPの周囲9

点(3 次元では 27 点)の cell に注目する.この cell のうち流体の cell

のみから距離に基づいて重み付けを行い, IP へ周囲の流体 cell よ

り値を内挿する. 

 

 

Fig.6 Schematic of GC and IP 

 

 続いて IPからGCへの内挿であるがFig.7に示すように速度に

関しては物体の移動速度を加味してslip条件を課した(式(2.7)). こ

のときの物体の移動速度はFig.8のように各nodeの速度から内挿

して求める. また, 式(2.8)のように壁面圧力勾配には物体の加速

度を加味し, 断熱壁条件も式(2.9)のように課す. 

 翼の後縁等の薄い部分で, wall cellが1層のみとなるような場合

でも計算できるように, 多価のGCを定義する. 例えば翼型後縁

近くの点ではGC上に上面と下面それぞれの値を持たせる. そし

て, 最終的な壁面の境界条件はその値をもとに壁面第1層目のcell

境界で空間1次精度の流束として与える. 

 

 

Fig.7 Schematic of interpolation to GC from IP 

 

 

Fig.8 Interpolation to the boundary velocity 
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3. 移動物体検証計算 (NACA0012 pitching airfoil) 

3-1. 計算対象及び計算条件 

 2-2節, 2-3節で述べた壁面における流体 / 壁フラグ切替手法を

検証すべく, ピッチング運動をするNACA0012 airfoil を取り上げ

る. この流れ場に対する1982年に行われたLandonらによる実験(9)

及び, 非構造格子法(TAS-code)による結果(10)と比較することで, 

本研究で開発したBCM移動物体計算コードの精度を検証する. 

 計算条件はLandonの実験に従った. 以下のTable 3 に計算条件

及び解析格子についてまとめた. また Fig.9 に使用した格子を示

す. 解析に使用した計算機は本研究室保有のワークステーション

である(CPU : Xeon 2.93[GHz] x 8, Memory : 4[GB] x 16). 

 

Table3 calculation condition 

Mach number 0.755 

Angle of attack [deg] 0.0 

Number of cube 226 

cells in a cube 32x32 

Total number of cells 231,424 

Minimum cell size 0.0018/chord 

dt 0.01 

  

 非定常計算は定常計算の結果を初期値として用いる. 非定常計

算においてNACA0012 airfoilが行うピッチング運動は以下の式で

表される. ピッチング運動の中心は1/4コード長である. 

)sin()( tat m   
 (3.1) 
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ここで
0 は平均迎え角, 

m は振幅, は角振動数である. それ

ぞれの値は [deg]016.00  , [deg]51.2m であり, 無次元振

動数 0814.0k とした. 無次元振動数は角振動数 , 一様流マッ

ハ数
M , コード長cを用い, 

 Mck / と定義される. 

 

 

Fig.9 Cubes and cells around the NACA0012 airfoil 

 

3-2. 計算結果及び考察 

 非定常性が顕著になる3周期目における, (1)迎え角0.52度で下

向きにピッチング運動している場合, (2) 迎え角-2.0度で上向きに

ピッチング運動している場合の2つについて, Cpコンターを示し

(Fig.10, Fig.12), Cp分布を非構造格子(TAS-code)を用いたEuler計算

結果及び実験値と比較する. 

 

(1) 迎え角0.52[deg]で下向きにピッチング運動 

  

 
Fig.10 Cp contour (angle of attack=0.52[deg]) 

 

 

Fig.11 Cp distribution (angle of attack = 0.52[deg]) 

(2) 迎え角-2.0deg]で上向きにピッチング運動 

  

 

Fig.12 Cp contour (angle of attack=-2.0[deg]) 

 

 

Fig.13 Cp distribution (angle of attack = -2.0[deg]) 

 

 ピッチング運動によりにより見かけの迎え角が変化するので流

れ場の様子は非定常性が強くなる. Fig.11及びFig.13のCp分布を

見ると, まずBCMとTASを比較すると2者はよく一致している. 

しかしながらBCMは計算値が振動している. これは壁面の流体 

/ 壁フラグ切替とそれに伴うFCへの物理量内挿により不安定に

なっているものと考えられる.  

 またBCMと実験値を比較するとよく一致しているが, BCMの

方がより強く衝撃波を捉えていることが分かる. これはBCMが

非粘性計算で行われているために, 衝撃波と境界層の干渉を考慮

に入れていないためであると考えられる. 実際の流れでは翼表面

に境界層が発達し, 衝撃波と干渉を起こし, 急激な圧力勾配が緩

和される. 

 続いて迎え角と揚力係数clの履歴線図をBCMとTASそれぞれ

Fig.14とFig.15に示す.ピッチング運動を開始してから3周期目ま

でを示した. 対称翼型なので迎え角0.0[deg], 揚力係数0.0を始点

にピッチング運動に伴うヒステリシスループを描く. BCMとTAS

を比較すると両者はよく一致している. しかしながら, いずれの

計算も実験値よりも大きなヒステリシスループを描いており, 非

定常性をより強く捉え, 全体的に揚力係数を小さく評価している. 

この原因は非粘性計算にあると考えられ, 物体の滑り速度の許容

と境界層と衝撃波の干渉を考慮していないことによる, より強い

衝撃波の生成が原因であると考えられる. 
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Fig.14 Cl hysteresis loop (BCM) 

 

 

Fig.15 Cl hysteresis loop (TAS) 

 

4. 構造計算手法 

 前節において, 実験値, 非構造格子法との比較によって直交格

子法に基づく移動問題解析の妥当性を確認した. そこで, 解析ツ

ールを3次元に拡張して構造との連成解析機能を導入し, フラッ

タ解析を実施する. 構造の弾性振動方程式は次式で表される. 

}{}]{[}]{[ FdKdM   (4.1) 

ここで ][M  は質量マトリクス, ][K  は剛性マトリクス, }{d  

は変位, }{F
 
は空気力を表す. 式(4.1)にRayleigh-Ritz法を適用し

て運動方程式を構築し, 変位 }{d に対して複数の固有振動モード

の重ね合わせで振動を表現するモーダル解析法を用いた. モーダ

ル解析法により, 変位は式(4.2)のように表される. 

}]{[}{ qd   (4.2) 

][ は固有振動モードを表す固有ベクトル(モーダルベクトル), 

}{q は一般化変位である. 次に, 固有ベクトルの直交性を利用し

て式(4.1)を変形すると式(4.3)が求まる. 

iii fSAS   (4.3) 

ここで  Tiii qqS   
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i は i番目振動モードの固有角振動数を表す. 

 最終的には式(4.3)は 3 点後退差分を用いて式(4.4)のように時間

2次精度で離散化される.  
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5. フラッタ検証計算 (AGARD weakened 445.6 model) 

5-1. 計算対象 

 AGARD weakened 445.6 model(11) (Fig.16)を対象とするフラッタ

解析を実施した. この翼はアスペクト比が 1.6525, テーパー比が

0.6576, 1/4 コード長における後退角が 45.0[deg], 翼断面に使用し

ている翼型はNACA65A004である. 解析で考慮したモードは計6

モードであり, その固有振動数を Table4 に示す. また, それぞれ

の振動モード形を Fig.17 に示す. この 6 つのモード形についてス

プライン関数を用いて表面格子にマッピングした. 

 

 
Fig.16 AGARD weakened 445.6 model  

 

Table4 List of vibration modes for AGARD weakened 445.6 model 

Mode No. Mode Frequency [Hz] 

1 Wing 1st Bending 9.6 

2 Wing 1st Torsion 38.1 

3 Wing 2nd Bending 50.7 

4 Wing 2nd Torsion 98.5 

5 Wing 3rd Bending 118.1 

6 Wing In-Plane Bending 140.2 
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(a) mode 1                (b) mode 2 

 

 
(c) mode 3                (d) mode 4 

 

 

(e) mode 5                (f) mode 6 

 

Fig.17 AGARD weakened 445.6 model with mapped mode shapes 

 

5-2. 計算条件 

 定常計算の結果を初期値としてフラッタ計算を行った. 使用し

た格子をFig.18に示し, 計算条件等をTable5に示す.  

 

 
Fig.18 cubes and cells around the AGARD weakened 445.6 model 

 

Table5 calculation condition 

Mach number 0.678 / 0.96 / 1.141 

Angle of attack [deg] 0.0 

Number of cube 3,028 

cells in a cube 8x8x8 

Total number of cells 1,550,336 

Minimum cell size 0.0073/MAC 

dt 0.06 

 

5-3. 計算結果及び考察 

 フラッタ解析では, 亜音速域(M=0.678), 遷音速域(M=0.96), 超

音速域(M=1.141)それぞれにおいて動圧を変化させた解析を実施, 

各モードの一般化変位を用いて系の安定不安定を判断する. 最終

的に安定限界であるフラッタバウンダリを同定する. 解析には本

研究室保有のワークステーション(CPU : Xeon 2.93[GHz] x 8, 

Memory : 4[GB] x 16)を使用し, 流体解析部, 構造解析部をOpen 

MPで並列化した.  

 Fig.19~Fig.21に等価対気速度(Vf[m/s]EAS)で整理した, 安定, 不

安定, 調和振動それぞれのモード変位時歴(mode1~mode4)を示す. 

 

(1)M=0.678 

 

 

(a)Stable (Vf=104.9 [m/s EAS]) 

 

 

(b)Low. dump (Vf=105.7 [m/s EAS]) 

 

 

(c)Unstable (Vf=106.3 [m/s EAS]) 

 

Fig.19 modal displacement (M=0.678) 
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(2)M=0.96 

 

 

 
(a)Stable (Vf=63.8 [m/s EAS]) 

 

 

(b)Low. dump (Vf=65.7 [m/s EAS]) 

 

 
(c)Unstable (Vf=69.1 [m/s EAS]) 

 

Fig.20 modal displacement (M=0.96) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 (3)M=1.141 

 

 

(a)Stable (Vf= 81.1 [m/s EAS]) 

 

 

 (b)Low. dump (Vf=93.0 [m/s EAS]) 

 

 
 (c)Unstable (Vf=95.2 [m/s EAS]) 

 

Fig.21 modal displacement (M=1.141) 
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 またFig.22に本計算より求められたフラッタバウンダリを, 風

洞試験結果(12), NASTRANによる結果, 非構造格子法Eulerコード

であるTAS-codeによる結果(1)と比較して示す. 

 

 

Fig.22 flutter boundary 

 

 Fig.22より遷音速域(M=0.96)においては, 遷音速ディップを適

切に捉えられていることが分かる. しかしながら, 亜音速域

(M=0.678)についてはTAS-codeや風洞試験結果よりも危険側へフ

ラッタバウンダリを予測している. また, 超音速域(M=1.141)にお

いては風洞試験とよく一致しているものの, TAS-codeとは大きく

結果が異なるが, 本翼は超音速域において衝撃波剥離が顕著であ

る事が風洞試験において報告されており, 本領域で非粘性計算で

あるTASとBCMの両者の優劣を議論することは適切でないと考

える. 概して, 現状のBCMによるフラッタ解析では特に亜音速領

域での精度改善の必要があり, 今後の課題である. 

 計算効率については, 流体解析における直交格子法の効率化も

寄与してはいるが, 冒頭で述べた移動変形問題に対する効率的な

対処によるところが大きい. 計算時間は普及型のPCにて5000step

の非定常計算が6hであった. 従来のTAS-codeでは大型計算機に 

よる大規模並列計算でも同等の解析時間を要する．同一計算機で 

比較すれば10倍のオーダーでの飛躍的な計算効率の向上と言える． 

近未来のトレンドである，更なる大規模並列計算においてもBCM 

の原理であるCube間のロードバランス均等である点から容易に対 

応可能であるが，大型計算機を用いずとも普及型のPCで十分設計 

解析に耐えうる効率である点は設計者にとって大いに魅力である 

と考える． 

 BCMではいかなる複雑形状に対しても，CFDや格子生成を専門 

としないユーザー，設計者がGUIを利用して解析格子を数十秒と 

いう効率で自動生成できる. 格子生成の高速化, 流体計算の高速 

化といったBCMの長所を生かした, 前処理から後処理までのスル 

ープットの大幅な短縮化によって，本ツールが現状のフラッタ設 

計解析ツールに対する一つのブレークスルーとなる事が期待でき 

る. 

 

6. 結言 

 本研究では, 圧縮性Euler Building-Cube Method を移動物体問題

へ拡張し, 翼型周りの非定常計算を行った. また, 構造方程式と

の連成解析により, 三次元翼のフラッタ解析を行った. 

 ピッチング運動をするNACA0012 airfoilの解析では,直交格子法 

に固有である壁面の取り扱いに起因する空気力の振動は見られ 

たものの断面 Cp 分布，揚力係数のヒステリシスループともに, 

非構造格子法であるTAS-cod e による非粘性解析結果や風洞試験

結果と比較し妥当な結果を得た. 

 AGARD weakened 445.6 model のフラッタ解析では遷音速ディ

ップを適切に捉え，フラッタバウンダリの推定として概ね妥当な

結果を得たが, 特に亜音速域について精度改善の余地がある事が

明らかとなった．一方，計算コストの面では従来手法である非構

造格子法に対する優位性が示された．更なる大規模並列計算に容

易に対応できる BCM の従来手法に対する優位性，現状でも大型

計算機を用いず実用的な効率である点は設計者にとって魅力であ

り, 高速な格子生成と組み合わせての大幅なスループットの短縮

が可能である. 今後は, 解析時間の更なる効率化を図りつつも,フ

ラッタバウンダリ予測精度の向上を達成し, 実用的なフラッタ設

計解析ツールを構築したい. 
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