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超音速と遷音速巡航の多目的空力最適化

Multiobjecitve Aerodynamic Optimization Considering Supersonic and Transonic Cruises
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This paper describes the design optimization of a wing for supersonic transport (SST) using Multi-Objective Genetic
Algorithm (MOGA). The objective functions are to minimize the drag for transonic cruise, the drag for supersonic cruise
and the bending moment at the wing root for supersonic cruise. The wing shape is defined by planform and warp shapes in
total of 56 design variables. An Euler code is used to evaluate supersonic performance, and a potential code is used to
evaluate transonic performance. To reduce the enormous total calculation time, the CFD calculations are parallelized on
NEC SX-4 (32PE) at Computer Center of Tohoku University. The Pareto optimal solutions are obtained in the three
dimensional objective function space by the present approach. The resulting Pareto solutions identify that aspect ratio is one
of the important factors for the wing performance.
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１．はじめに

今日のように国際化が顕著になるに従い、各大陸間の飛行

時間の短縮が望まれている。そのため各国は次世代超音速旅

客機（ＳＳＴ）の開発に力を注いでいて、日本においても航

空宇宙技術研究所（航技研）を中心として研究・開発が行わ

れている。しかし、現段階においてＳＳＴの開発には技術的

に克服困難な問題が存在する。その一つが衝撃波によるソニ

ックブームの発生である。ソニックブームを低減する有効な

方法は確立されていないため、次世代ＳＳＴは洋上のみで超

音速巡航を行い、大陸上では遷音速巡航を行う可能性が高い。

従って、次世代ＳＳＴは超音速巡航性能の向上のみならず、

遷音速巡航性能の向上も重要である。超音速巡航抵抗を低減

する大きな後退角はアスペクト比を減少させ遷音速巡航抵抗

の増加をもたらすため、超音速巡航及び遷音速巡航における

空力性能のトレードオフ面（パレート最適解）を調べる必要

がある。このため、竹口らにより翼平面形のみの多目的最適

化結果が発表されている（１）。この研究では遷音速巡航及び超

音速巡航の空力性能のみを向上させると非現実的な高アスペ

クト比翼が生じる可能性があるため、翼根にかかる曲げモー

メントが第三の目的関数として考慮された。

本研究では翼平面形の最適化に加えて、ワープ形状の最適

化を行う。ワープ形状とはキャンバーにねじりを組み合わせ

た複雑な形状のことで、翼型のキャンバーラインの翼幅方向

の連なりである。従来は線形理論によってワープ面の最適化

が行われてきたが、超音速巡航及び遷音速巡航の空力性能の

多目的最適化においては、超音速巡航の単一目的最適化と異

なり超音速前縁を持つ翼も最適解の一つとなり得るため線形

理論によって空力性能を計算することはできない。従って、

本研究では超音速の空力評価にオイラー計算、遷音速にはポ

テンシャル計算を用いて、ＳＳＴの遷音速巡航及び超音速巡

航の空力性能と超音速巡航時の翼根の曲げモーメントについ

ての多目的最適化を行う。また、このとき得られるパレート

最適解を解析し、本手法の有効性を確かめる。

進化計算（ＥＣ）は生物進化を計算機上で模して適応、学

習、最適化を行う手法である。ＥＣのアルゴリズムの一種が

遺伝的アルゴリズム（ＧＡ）であり、近年では航空機分野の

最適化問題において数多く適用されつつある（２）。ＧＡの中で

も、多目的遺伝的アルゴリズム（ＭＯＧＡ）は多目的最適化

問題におけるパレート最適解を一度に多数得ることができる

という点において、独特かつ最も有効な最適化手法であるた

め、本研究ではこの手法を用いて多目的最適化問題を解く。

２．多目的最適化問題の定式化

本研究では、ＳＳＴの遷音速巡航、超音速巡航の空力性能

及び超音速巡航時の翼根にかかる曲げモーメントの３つを目

的関数とする多目的最適化を行う。

超音速翼を定義する設計変数は翼平面形、翼厚分布、キャ

ンバー、ねじれ分布に分類される。翼平面形は図１に示すよ

うに翼根、キンクにおける前縁後退角と翼弦長、翼幅、翼幅

方向のキンク位置によって定義される。翼根、キンク、翼端

で図２に示すように９点を制御点とするベジェ曲線で翼厚を

定義し、その他のスパン位置では線形内挿によって翼厚分布

を定義する（３）。キャンバーはキンクの内側と外側で二枚のパ

ネルに分けて、それぞれについて翼弦長方向に４点（図３）、

翼幅方向に３点の制御点をおいたベジェ曲面を用いて定義す

る。線形理論でワープを最適化すると、翼根では負のキャン

バーのときに超音速巡航抵抗は小さくなるので翼根では負の

キャンバーをとるように制御点を負とし、それ以外では正と

する。ねじれ分布は図４に示される６点を制御点とするＢ－

スプライン曲線で表される。以上が設計変数の定義であり、

その総数は５６となる。

設計条件は以下に示す通りである。

飛行条件

遷音速巡航マッハ数　0.9　（高度 10km）

超音速巡航マッハ数　2.0　（高度 15km）

制約条件及び拘束条件

遷音速巡航時の揚力係数　0.15
超音速巡航時の揚力係数　0.10
翼面積一定

前縁後退角　　40.0～70.0 (deg)
最大翼厚　　　3～4 (%)
最大翼厚位置　15～70 (%)

目的関数

　遷音速巡航抵抗の最小化

　超音速巡航抵抗の最小化

　超音速巡航時の翼根の曲げモーメント最小化

目的の揚力係数は揚力係数が迎角に対して比例関係にある

D548



ことを利用し、３回の空力評価を行うことで適切な迎角を選

択することにより得ている。超音速空力性能の数値計算には

ＴＶＤ型上流差分法及びＬＵ－ＳＧＳ陰解法に基づくオイラ

ーコードを用いた。このコードには収束を速めるために多重

格子法を用いた。また、遷音速空力性能の数値計算には完全

ポテンシャルソルバー、ＦＬＯ－２７を使用した。

３．最適化法（ＭＯＧＡ）

ＭＯＧＡは生物の進化のメカニズムを模倣したＧＡを用い

た多目的最適化手法であり、ランダムに作られた設計候補の

集団を評価、選択、再生の手順を踏んで進化させ最適解を得

る手法である。再生過程では、選択された設計候補（親）の

設計変数を交叉と突然変異させることで新しい設計候補を発

生させる。

ＭＯＧＡの特徴として、

１） 目的関数の勾配や微分を必要とせず、かつ多点探査を

行う事によって得られるロバスト性、

２） たくさんの設計候補の評価を同時に行うことができる

ことに依る高い並列化効率、

３） 複数のパレート最適解を一度に得ることができること

に依る高い計算効率、が挙げられる。

本研究で用いたＭＯＧＡは、集団サイズを６４、世代数を

５０とした。ＭＯＧＡを解くためには解がパレート最適であ

ると同時に、パレート解がパレート集合中に一様に分布して

いる必要があるため、パレート・ランキングとシェアリング

を用いてランク付けを行い、ベストＮ選択法を用いて最適化

を行った。また、約１万回に及ぶオイラー計算及びポテンシ

ャル計算による翼の空力評価が必要となるため、これらの評

価には東北大学大型計算機センター内のＳＸ－４の３２ＰＥ

を用いて並列に処理した。１ケースの計算時間は約７０時間

である。

４．結果

以上の手法を用いて得られたパレート最適解の様子を図５

に示す。目的関数が３つの多目的最適化であるため、３次元

空間上でパレート最適解が得られている。この図から各目的

関数間に存在するトレードオフ面を読みとることができる。

より分かりやすくするため、図５を２次元上に投影した図が

図６であり、これらの図より目的関数間に存在するトレード

オフ面がはっきりと視覚化される。設計者はこれらのパレー

ト最適解の中から目的に最も適合する超音速翼を選択するこ

とができる。

図７にはパレート最適解の中で、各目的関数を最小にする

翼及びほぼ同じ遷音速巡航抵抗を与える解Ａ，Ｂの翼平面形

を図示している。超音速巡航の空力性能に優れた翼は外翼部

の前縁後退角が大きく、遷音速巡航の空力性能に優れた翼は

逆に前縁後退角が小さくなっている。また空力性能の高い翼

は高アスペクト比翼であり構造上問題があることが改めて示

された。一方、曲げモーメント最小の翼は典型的な超音速翼

に近い形状になっているが巡航性能は著しく低い。

５．まとめ

ＳＳＴの遷音速巡航性能、超音速巡航性能及び超音速巡航

時の翼根における曲げモーメントの多目的最適化をＭＯＧＡ

により行った。得られた極限パレート最適解から本手法の有

効性が確かめられた。また、パレート面上の解から目的間の

トレードオフを読みとることができる。

一方、遷音速の空力性能の良い翼は超音速巡航を行うと超

音速前縁となるので、前縁が丸いため抵抗が大きくなってし

まう。従って今回の結果から適切なアスペクト比を決定し、

今後はそれに基づいて翼平面形を固定して、その翼の断面形

状の多点最適設計を行う必要があろう。
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Fig. 1 Definition of planform.
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Fig. 2 Definition of thickness distribution.
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Fig. 3 Definition of camber (root).

C3

C2

C1

C0

Fig. 4 Definition of twist distribution.

　Fig. 5 Pareto solutions in objective function space.
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Fig.6 Pareto solutions (2D).
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Fig.7 Planform shapes of Pareto solutions.
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