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モーフィング翼の内部構造としての多層構造化コンプライアント機構の提案∗1

Proposal of Multi-layered Compliant Mechanism as Internal Mechanism
of Morphing Wing
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Abstract : A morphing wing has been studied to improve aerodynamic performance by deforming the geometrical shape seamlessly
and continuously. A compliant mechanism has been proposed as the internal structure to achieve the desired deformation of the mor-
phing shape. This study proposes the multi-layered compliant mechanisms as the internal structure of the morphing flap for improving
the design flexibility of the deformation shape. Each layer has an independent structural configuration, but is connected at the wing
skin to deform as a morphing flap under an independent applied load. The optimum configuration is obtained by the level set-based
topology optimization. In order to perform the optimization with reasonable computational effort, the two-dimensional structural model
is adopted to each layer, where the deformation shape at the airfoil skin generated by each layer is regularized to coincide with each
other. Through numerical examples, the optimum configurations of the multi-layered rib to achieve the desired deformation under
the prescribed load condition are illustrated. Then, validity of the two-dimensional structural model in the topology optimization is
demonstrated by comparing with the deformation analysis by using the three-dimensional model.

1. は じ め に

モーフィング翼とは，様々な飛行状態に合わせて適応的

にその翼形状を変形させる翼1,2)のことである．その目的は，

空力性能の直接的な向上をはじめ，燃費向上のような航空

機の経済性向上や騒音削減などの環境性能向上など多岐に

わたる．モーフィング技術の実現に向けて世界中で研究が

進められており，たとえば NASA3) や DLR4) において大型

のプロジェクトが進められている．また国内では，川崎重

工業株式会社と日本飛行機株式会社による環境調和型航空

機技術に関する調査研究5)や，JAXAによる取り組み6)など

が行われている．こうしたモーフィング翼技術に関する研

究は，空力・構造・材料の観点からだけでなく，最適設計

法の適用も進んでいる7)．

モーフィング翼の機能を実現するための内部構造として

コンプライアント機構が提案されている8)．コンプライアン

ト機構9) とは，リンクやジョイントなど複数の部品を組み

合わせた一般的な機構とは異なり，弾性変形を利用した一

体化構造で実現する機構である．これにより，摩擦やガタ

などの影響を排除できるだけでなく，装置の簡素化・軽量
∗1 C⃝ 2019 日本航空宇宙学会
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化が期待できる．

モーフィング翼の内部構造にコンプライアント機構を用

い，トポロジー最適設計を用いたものに文献 10)および 11)
がある．これらのほとんどが離散的なトラス構造の構造形

態を求めるトラス・トポロジー最適設計であり，連続体の

トポロジー最適設計は用いられていない．そこで本研究で

は，連続体を用いてコンプライアント機構による内部構造

を得ることをめざす．

われわれは，まず，山田らが提案するレベルセット法に

よる形状表現を用いたトポロジー最適設計12) を利用して，

モーフィング翼の内部構造をコンプライアント機構化する

研究を行った13)．そこでは，翼のリブを対象として，翼断

面形状をフラップとしての理想形状に変形させるコンプラ

イアント機構の形態を求めることを考えた．しかしながら，

条件によっては目標変形形状を実現できる形態が見つから

ない場合があり，構造に働く力の流れを考えると，一連続

体としての内部構造形態では，取りうる変形自由度が不十

分なことがわかってきた．

そこで，本研究は，第 1図に示すように，多層構造化し
たリブをスパン方向に複数配置したモーフィングフラップ

を提案する．各層のリブは翼表皮のみで接合していて，リ

ブ自体は異なる荷重の負荷を受けることができ，異なる構

造形態をとることができる．これにより，従来の方法に比

べて変形可能形状の自由度が増すことが期待できる．
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第 1図 多層構造化モーフィングフラップ

また，翼表皮でのみ接合しているこの多層構造リブの 1
ユニットに着目し，その最適形態を求めるために，従来と

同様に 2次元モデルを用いたトポロジー最適設計法を提案
する．そこでは，翼表皮の変位に対し，あらかじめ目標と

する理想形状の変位を設定しておき，その理想形状と与え

られた荷重条件に対する変形形状との誤差を最小化する問

題として定式化する．

以下，第 2章では，内部機構のコンプライアント機構を
用いるモーフィングフラップ，および，本研究で提案する

多層構造化したリブを有するモーフィングフラップのモデ

ル化について説明する．第 3章では山田らが提案するトポ
ロジー最適設計法について述べ，第 4章ではこの設計問題
を 2次元モデルを用いた最適設計問題として定式化する方
法について説明する．第 5章では数値計算例を通して複数
の理想形状に対する実現性について調べる．さらに，3次
元での解析を通して，多層構造化を 2次元構造モデルで最
適化することの妥当性について議論し，第 6章で結論を述
べる．

2. コンプライアント機構を用いるモーフィングフラップ

本研究では，モーフィング翼として「翼型形状の変形」1)

に着目し，高揚力装置であるフラップをモーフィング化す

ることを考える．従来のフラップでは，第 2図 (a)に示すよ
うにあらかじめ分割された後縁部を折り曲げることで揚力

を増大させる．一方，モーフィングフラップは第 2図 (b)に
示すように，翼型形状自体を連続的に変化させる．これに

より，抗力削減や揚抗比向上といった空力性能の向上だけ

でなく，燃費性能の向上，騒音削減などが期待される．こ

うしたモーフィング翼の変形を実現する内部機構・構造と

して，コンプライアント機構が着目されている．たとえば，

Hetrickらはモーフィングフラップを実機に取り付けた飛行
実験を行っている14)．

さて，コンプライアント機構9)とは，部材の弾性変形を利

用し，一体構造としてその機能を実現する機構である．一

般的な機構に使われるリンクやジョイントを用いないため

部品数を削減することができ，装置の複雑化を抑え重量を

軽減させることが期待できる．また，ジョイント部での摩

擦がないため潤滑やガタに留意する必要がないという利点

もある．一方で，設計・解析が従来の機構に比べて困難で

あることが欠点として挙げられる．

グリッパーのように入力部と離れた出力部でワークを保

持するコンプライアント機構の設計問題として，出力部で

(a)従来型フラップ

(b)コンプライアント機構を用いたモーフィングフラップ

第 2図 従来型フラップとモーフィングフラップ

の変形を最小化し，かつ出力部で受ける反力に対する剛性

を最大化するように最適設計問題として定式化したトポロ

ジー最適設計法を用いた設計法が提案されている15)．

これに対し，モーフィング翼の設計問題では，翼表面が

あらかじめ設定した目標の変形形状になるように，荷重に

よる弾性変形と目標形状との誤差を最小化するように目的

関数を設定することが大きく異なる．これにより，コンプ

ライアント機構としての内部構造の最適形態を求めること

ができる13)．

3. トポロジー最適設計

トポロジー最適設計16) とは，孔の数などの構造物の形態

をも変更することができる最も自由度の高い構造最適化の

手法である．本研究で用いる山田らが提案するトポロジー

最適設計手法12)では，従来のトポロジー最適設計に加えて，

明確な境界形状が得られる利点があり，さらに，構造の幾

何学的な複雑さを考慮することが可能である．

3.1 レベルセット関数による形状表現とトポロジー最適
設計問題の定式化 物体により占められている領域 Ω(以
下，物体領域) と空洞領域で構成される固定領域 D(以下，
固定設計領域) における構造形態最適化を考える．レベル
セット法では，第 3図に示すように，レベルセット関数と
呼ばれるスカラー関数 ϕ(xxx)を用いて，そのゼロ等位面に
よって物体境界を陰的に表現する．すなわち，次式に示す

ように，レベルセット関数の値が正の領域を物体領域，負

の領域を空洞領域，ゼロが物体の境界とみなす．
0 < ϕ(xxx)≤ 1 if ∀xxx ∈ Ω\∂Ω

ϕ(xxx) = 0 if ∀xxx ∈ ∂Ω

−1 ≤ ϕ(xxx)< 0 if ∀xxx ∈ D\Ω

( 1 )

なお，目的汎関数に付加する界面エネルギーをレベルセット

関数により表現するために，上限値と下限値を設けている．

上述のレベルセット法による形状表現を用いて，目的汎

関数 F，体積制約に対する制約汎関数を Gとすると，構造
最適化問題は次式で定義される．

Minimize
ϕ

: F(Ω(ϕ)) =
∫

Ω
f (xxx)dΩ (2)

( 152 )
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第 3図 レベルセット関数と設計領域

subject to : G(Ω(ϕ)) =
∫

Ω
dΩ−Vmax (3)

ここで， f (xxx)は目的汎関数の被積分関数であり，Vmaxは体

積上限値である．

本研究では，フェーズフィールド理論の定式化で利用さ

れている界面エネルギーを導入し，上記の構造最適化問題

における目的関数式 (2)を，次式に示す界面エネルギーと
目的汎関数の和として表されるエネルギー汎関数として定

義する．

Minimize
ϕ

: FR(Ω(ϕ),ϕ) =
∫

Ω
f (xxx)dΩ+

∫
D

1
2

τ|∇ϕ |2dΩ

(4)

ここで，τ は界面エネルギーと目的汎関数の比を表すパラ
メータである．この値を適切に設定することによって，最

適形態の複雑さを定性的に調整することができる．

この問題をラグランジュ未定乗数法を用いて，無制約問

題に置き換える．すなわち，ラグラジアン F̄R，式 (3)に関
するラグランジュ未定乗数を λ とすると，最適化問題は次
式となる．

Minimize
ϕ

: F̄R(Ω(ϕ),ϕ) = FR +λG(Ω(ϕ)) ( 5 )

上式の最適化問題に対する KKT条件は次式で表される．

F̄ ′ = 0, λG = 0, λ ≥ 0, G ≤ 0 ( 6 )

ここで，F̄ ′ はラグラジアン F̄ の汎関数微分を表す．式 (6)
を満たすレベルセット関数は，最適形態を表すレベルセッ

ト関数の候補解となる．しかしながら，直接的な求解は困

難であり，次節に示す仮想時間 t を用いた時間発展方程式
に置き換えて解を求める．

3.2 時間発展問題による求解 レベルセット関数 ϕ の
更新のため仮想的な時間 tを導入する．フェーズフィールド
法の考え方に基づき，レベルセット関数 ϕ を時間発展させ
る駆動力，すなわちレベルセット関数の時間微分は，ラグ

ラジアン F̄R の勾配に比例するものと仮定し，次式で表す．

∂ϕ
∂ t

=−K(ϕ)
δ F̄R

δϕ
( 7 )

ここで，K(ϕ)は正の係数である．上式に式 (5)を代入する
と次式が得られる．

∂ϕ
∂ t

=−K(ϕ)
(

δ F̄
δϕ

− τ∇2ϕ
)

( 8 )

ここで，δ F̄/δϕ はラグラジアン F̄ の変分を表す．また，境
界条件としてあらかじめ物体領域境界であることが指定さ

れた境界 ∂DN(以下，非設計領域)においてはディリクレ境
界条件，その他の境界ではノイマン境界条件を与える．こ

れにより，時間発展方程式は次式のようになる．
∂ϕ
∂ t

=−K(ϕ)
(
F̄ ′− τ∇2ϕ

)
∂ϕ
∂n

= 0 on ∂D\∂DN

ϕ = 1 on ∂DN

( 9 )

ここで，F̄ ′ は F̄ のトポロジカルデリバティブである．上
式は反応拡散方程式であり，拡散項が含まれることにより，

レベルセット関数 ϕ の滑らかさが保証される．本手法の詳
細は，参考文献 12)を参照されたい．

4. モーフィング翼内部構造の最適設計問題

4.1 コンプライアント機構の最適設計問題 本研究で

は，規定変位を達成するコンプライアント機構を考える．

このとき，コンプライアント機構に求められる機能として，

次の 2つがある．
1. 作用荷重に抗するための剛性
2. ワークピースから受ける反力に抗するための剛性

がある．これらの機能については文献 17)の考え方に基づ
き，これら 2つの剛性について明示的な目的関数を使用す
る代わりに，ばね要素を導入することで反力荷重として考

慮する．機能 1に対して，荷重の入力部にばね要素を導入
する．
4.2 多層構造化したコンプライアント機構のモデル化

ここでは，第 1図に示したような，翼の表皮が多層のリブ
構造形態を共有する構造を多層構造と呼ぶ．各層は，それ

ぞれ独立の荷重を負荷できるものとし，各層に入力された

荷重は，それぞれの層を介して共通の翼表皮へと伝えられ

るものと仮定する．

この多層構造化したリブを内部構造として有するモーフィ

ングフラップを 2次元構造モデルで解析するため，各層の
翼表皮変位に対し，ほかの層の変位規定を与えることで翼

表皮での接続を表現する．第 4図は，ΓI でのみ接合されて

いる多層構造を模式的に表すために，片方の層を反転させ

て示しているが，本来は，異なる二つの層が同じ領域に存

在している．このとき，境界 ΓI で変位が規定されるという

条件は，層 1，層 2の変位をそれぞれ u1
i，u2

i とすると．ΓI

上で u1
i = u2

i と表される．なお，iはテンソル記号である．
この条件のもとで，層 1と層 2を連成させて，それぞれの
変位場を求める．トポロジー最適設計では，その変位場に

基づき，各層の構造形態を独立に更新する．

( 153 )
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第 4図 各層の表皮における変位連成

4.3 最適設計問題の定式化 本研究では，翼表皮外形を

目標の理想変形形状へと変形させる内部構造を最適設計に

より求める．そのため，与えられた入力荷重により，翼表

皮が設定された規定変位を達成するように，目的関数を設

定する．すなわち，翼表皮におけるノミナル翼からモーフィ

ング変形の理想形状への変位量と，入力荷重による変位量

との二乗誤差の総和として，目的関数を次式で定義する．

F(Ω(ϕ)) =
{∫

ΓI

||ui −Ui||2 dΓ
}1/2

(10)

ここで，ΓI は翼表皮であり，Ui および ui は理想変位と荷

重による変位を表す．

いま，制約条件として，断面積制約と状態場に関する支

配方程式を与える．層 1と層 2の 2つの領域Ω1，Ω2を考

え，次のように定式化する．

Minimize:F(Ω(ϕ)) =
{∫

ΓI

∣∣∣∣u1
i −Ui

∣∣∣∣p
dΓ

}1/p

+

{∫
ΓI

∣∣∣∣u2
i −Ui

∣∣∣∣p
dΓ

}1/p

(11)

subject to:G(Ωn(ϕ)) =
∫

Ωn
dΩ−V n

max ≤ 0 (12)

div(Cn
i jklu

n
k,l) = 0 on Ωn (13)

un
i = ūn

i in Γn
u (14)

tn
i = t̄n

i + knun
i in Γn

t (15)

u1
i = u2

i in ΓI (16)

ここで，上付添字 n は領域の番号であり，各領域に対し，
Γu が変位を規定する境界，Γt が荷重を規定する境界，ΓI

が各層を接続する境界である．ここでは，ΓI は翼表皮の表

面境界である．ui は変位，ti = Ci jkluk,ln j は荷重，Ci jkl は

弾性テンソルを表す．ūi，t̄iは規定された変位，荷重をそれ
ぞれ表す．tiは入力荷重を表し，kは機能 1を達成するため
に導入したばね要素のばね定数である．式 (16)が，多層コ
ンプライアント機構における翼表皮での変位規定である．

ここで，ラグランジュ未定乗数法を用いて，上述の最適

設計問題を無制約問題に置き換える．すなわち，ラグラン

ジュ未定乗数を λ 1,λ 2, ũ1
i , ũ

2
i ,λiとすれば，上述の最適化問

題は次式となる．

F̄ =

{∫
ΓI

∣∣∣∣u1
i −Ui

∣∣∣∣p
dΓ

}1/p

+

{∫
ΓI

∣∣∣∣u2
i −Ui

∣∣∣∣p
dΓ

}1/p

+λ 1
(∫

Ω1
dΩ−V 1

max

)
+λ 2

(∫
Ω2

dΩ−V 2
max

)
+

∫
Ω1

ũ1
i div(C1

i jklu
1
k,l)dΩ−

∫
Γ1

t

ũ1
i {t1

i − (t̄1
i + k1u1

i )}dΓ

+
∫

Ω2
ũ2

i div(C2
i jklu

2
k,l)dΩ−

∫
Γ2

t

ũ2
i {t2

i − (t̄2
i + k2u2

i )}dΓ

−
∫

ΓI

λi(u1
i −u2

i )dΓ (17)

グリーンの発散定理より，上式は以下のように書き直せる．

F̄ =

{∫
ΓI

∣∣∣∣u1
i −Ui

∣∣∣∣p
dΓ

}1/p

+

{∫
ΓI

∣∣∣∣u2
i −Ui

∣∣∣∣p
dΓ

}1/p

+λ 1
(∫

Ω1
dΩ−V 1

max

)
+λ 2

(∫
Ω2

dΩ−V 2
max

)
+

(∫
Γ1

ũ1
i t1

i dΓ−
∫

Ω1
ũ1

i, jC
1
i jklu

1
k,ldΩ

)
−

∫
Γ1

t

ũ1
i {t1

i − (t̄1
i + k1u1

i )}dΓ

+

(∫
Γ2

ũ2
i t2

i dΓ−
∫

Ω2
ũ2

i, jC
2
i jklu

2
k,ldΩ

)
−

∫
Γ2

t

ũ2
i {t2

i − (t̄2
i + k2u2

i )}dΓ

−
∫

ΓI

λi(u1
i −u2

i )dΓ (18)

4.4 トポロジカルデリバティブ トポロジカルデリバ

ティブ F̄ ′ は次式で定義される18)．

F̄ ′ = lim
ε→0

δ F̄
−πε2 (19)

領域 Ω1，Ω2 においてトポロジカルデリバティブはそれぞ

れ次式となる．

F̄ ′ =−ũ1
i, jA

1
i jklu

1
k,l +λ 1 on Ω1

F̄ ′ =−ũ2
i, jA

2
i jklu

2
k,l +λ 2 on Ω2 (20)

なお，Ai jkl は次式で定義される．

Ai jkl =
3(1−ν)

2(1+ν)(7−5ν)

{
−(1−14ν +15ν2)E

(1−2ν)2 δi jδkl

+5E(δikδ jl +δilδ jk)

}
(21)

ここで，Eはヤング率，νはポアソン比，δi jはクロネッカー

のデルタである．詳細は文献 18)を参照されたい．
次に示す随伴場に関する支配方程式を満たす変位場とし

て，随伴変位場 ũi および随伴変位場の境界荷重 t̃i を定義
する．

div(Cn
i jkl ũ

n
k,l) = 0 on Ωn (22)

ũn
i = 0 in Γn

u (23)

t̃n
i = kinun

i in Γn
t (24)
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第 5図 多層構造化モーフィングフラップ設計のフローチャート

第 6図 翼モデル

t̃i = Ti in ΓI (25)

ũ1
i = ũ2

i in ΓI (26)

このとき n = 1，2に対して

T n
i =

{∫
ΓI

||un
i −Ui||2 dΓ

}−1/2

(un
i −Ui) (27)

であり，ΓI においては T 1
i = T 2

i が成り立つ．これにより，

形態更新のための感度を求めることができる．

なお，数値計算では，実装を容易にするために，式 (21)
の Ai jkl を弾性テンソルCi jkl で近似している．この近似を

用いても同等の結果が得られることを事前の多くの検証で

確認している．

4.5 数値実装 第 5 図に提案手法のフローを示す．ま
ず，レベルセット関数を初期化する．次に，支配方程式を

解き，連成解析を利用して各層の変位場を求める．そして，

その変位場に基づいて目的関数を求める．収束していなけ

れば，次に，その目的関数値に基づいて随伴変数場を層 1
と層 2を連成して解くことで，感度を求める．そして，そ
の感度に基づいて，各層のレベルセット関数を更新するこ

とで，各層の形態を更新する．そして，この過程を収束ま

で繰り返すことで，最適形態を求める．

5. 数 値 計 算 例

本研究では，第 6 図に示す翼弦長 3.5m の NASA
CRM(Common Research Model) 翼型19) を考える．19.5%
以前を前縁部，60.5%以降を後縁部と仮定し，後縁部をモー
フィングフラップとして設計対象とする．

モーフィングフラップは 2層からなる構造とし，その設

(a)層 1

(b)層 2
第 7図 モーフィングフラップの設計領域

(a)ケース 1

(b)ケース 2
第 8図 モーフィング翼の理想変形形状

計領域を第 7図に示す．なお，各層の厚さは 0.5mm，2層
で 1mmと設定する．実際は，各層は奥行き方向には異な
る位置にあるが，2次元構造モデルで表現するために，本
来は離れている二つの層が同じ位置にあるものと考え，翼

表皮のみで荷重が伝達できるものとする．そのため，翼表

皮は非設計領域とし，厚さ 3mmで一定とする．一般に，翼
表皮はストリンガーを配置した軽量構造として曲げ剛性を

確保している．本研究ではリブの形態に着目するために翼

表皮を平板でモデル化し，ストリンガーを配置した軽量構

造と等価な曲げ剛性を確保するために，翼表皮の板厚を厚

く設定している．解析モデルの材料定数はアルミニウム合

金を参考に，縦弾性係数を 70GPa，ポアソン比 0.35 とす
る．入力荷重はアクチュエータからの荷重を模擬し，入力

位置および荷重の大きさは固定とする．各層に対する荷重

入力位置および荷重の向きを第 7図に示している．
トポロジー最適設計においては，τ = 1.0×10−5，体積制
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第 9図 目的関数値の収束履歴

約は設計領域の 40%と設定する．荷重入力部に配置するば
ねのばね定数は 1.0×106N/mとする．また，空洞領域の縦
弾性係数は物体領域の 10−3倍と設定する．設計要素を三角

形要素で分割し，有限要素長さは 6.0×10−4 ∼ 3.0×10−2

の間で設定する．

なお，本研究では，変形は線形を仮定している．本研究

は，トポロジー最適設計法を適用することで，モーフィン

グ翼の変形を実現する多層構造化コンプライアント機構の

構造形態が導出できることを示すことが目的であり，以下

に示す例では，材料強度や変形における非線形挙動は無視

している．

5.1 理想形状と得られた最適形態の変形形状 本研究

では，第 8図に示す舵角 20度の 2つの理想形状への変形を
目標とする．第 8図 (a)に示すケース 1の理想形状は根元
から先端にかけての一様な曲げ，第 8図 (b)に示すケース
2の理想形状は局所的な曲げ変形である．これらは，著者
の一部が提案したモーフィング翼の空力形状最適設計法20)

により求めたものである．

これらの理想形状に対し，荷重条件について L1は圧縮荷

重，L2は引張荷重と設定する．入力荷重の大きさをケース

1では 1.025×105N，ケース 2では 9.25×104Nとする．こ
の条件のもとで，翼表皮を理想形状へと変形させる内部の

コンプライアント機構の構造をトポロジー最適設計で求め

る．目的関数値の収束履歴を第 9図に示す．どちらのケー
スでも滑らかに最適解に収束している．なお，構造形態の

設計領域の断面積は，ケース 1では層 1で 34.9%，層 2で
34.6%，ケース 2では層 1で 35.0%，層 2で 34.7%と，い
ずれも断面積制約を満たしている．

2つの理想形状に対して得られたコンプライアント機構
の最適構造形態を第 10図および第 11図に示す．各層の構
造形態が上下に分かれていることがわかる．

次に，変形形状を第 12図に示す．青色が層 1，黒色が層
2の構造変形形態をグレーが理想形状を示す．各層に入力
された互いに逆向きの荷重が，この上下に分かれた部材に

よって，曲げ変形を生じさせていることがわかる．ケース 2
では左側上面において理想変形形状とわずかな差異がみら

れるが，変形はおおむね理想変形形状と一致していて，目的

関数の値は，ケース 1では 0.00939，ケース 2では 0.0226

(a)層 1

(b)層 2
第 10図 ケース 1 における最適形態

(a)層 1

(b)層 2
第 11図 ケース 2 における最適形態

であり，十分に小さな値に収束している．

ケース 1とケース 2での異なる変形を生じさせた構造形
態の特徴として，弾性ヒンジとして機能する構造がくびれ

た部分の配置がケースによって異なることがあげられる．

ケース 2では，層 1，層 2ともに中央付近に弾性ヒンジが
2カ所あり，これが後縁寄りでの曲げ変形を引き起こして
いるものと考えられる．これに対し，ケース 1の理想変形
形状は曲げが一様であるために，層 1では明確な弾性ヒン
ジは見られず，層 2では弾性ヒンジが 1カ所である．
5.2 2層構造化の効果の考察 前節で示した 2層の内部
構造が入力荷重をいかに翼表皮に伝えているかについて考

察する．まず，翼表皮での接合がないものとして，個別に

荷重入力を加えた場合の各層の変形形状を第 13図に示す．
翼表皮での接合がない場合は，曲げ変形があまりなく，伸

直方向の変形が支配的である．このことから，入力荷重は

翼表皮に対して主に水平方向に作用していると言える．

次に，翼表皮で接合されている状態で，層 1のみに入力
荷重を加えた場合の変形形状と層 2のみに入力荷重を加え
た場合の変形形状を，ケース 1に対しては第 14図に，ケー
ス 2に対しては第 15図に示す．なお，図中グレイが理想
形状，矢印が入力された荷重の主な作用を，丸矢印が主に

生じている回転変形をそれぞれ表している．一方，翼表皮

での接合がある場合の変形形状は，伸直方向の変形が抑え

られ，理想形状のように翼の根元から先端にかけて曲げの

変形が生じている．
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(a)ケース 1

(b)ケース 2
第 12図 多層構造化モーフィングフラップの変形形状

(a)ケース 1

(b)ケース 2
第 13図 各層の翼表皮での接合を解除した場合の各層の変形形状

これは，翼表皮での接合を介して共有されることで，他

方の層の弾性ヒンジによる柔軟性を利用して，赤い丸矢印

で示すように，水平方向の荷重を曲げの変形へと変換して

いると言える．ケース 2の場合はケース 1よりも弾性ヒン
ジが後縁寄りに多く配置されているため，後縁寄りでの曲

げ変形を達成している．

このような 2層構造を 2次元モデルで考える際の大きな
特徴は，「各層が他方の層の構造形態を共有し，層 1 と層
2とで構造形態の重なりが許容される」ということである．
これにより，内部構造の取りうる構造形態の自由度は増し，

単に，互いに逆向きの荷重をそれぞれ有効に作用させるだ

けでなく，他方の層の剛性や柔軟性を利用することで，理

想形状への変形を実現している．

(a)層 1 のみに荷重を負荷した場合

(b)層 2 のみに荷重を負荷した場合
第 14図 多層構造化モーフィングフラップの各層に個別に荷重を負

荷した場合の変形 (ケース 1)

(a)層 1 のみに荷重を負荷した場合

(b)層 2 のみに荷重を負荷した場合
第 15図 多層構造化モーフィングフラップの各層に個別に荷重を負

荷した場合の変形 (ケース 2)

5.3 3次元モデルによる変形解析 最後に，3次元解析
を通して 2次元の 2層構造化モデルの妥当性を評価する．
ここでは，ケース 1に対する結果を示す．

3次元化するにあたって，入力荷重の対称性を考慮し，第
16図 (a)に示すように層 1，層 2，層 1の順に構造形態を
配置する．このとき，層 1と層 2の厚みはそれぞれ 10mm，
20mmとすることで，対称性を確保し，ねじり変形を抑制
する．また，リブとしての形状を維持する必要性から，2次
元モデルと同様に，各層の構造形態の空洞領域には物体領

( 157 )



航空宇宙技術 第 18巻 （2019年）

(a)モーフィングフラップ 3 次元モデル

(b)変形形状
第 16図 多層構造化モーフィングフラップの 3 次元モデルおよび変

形形状

第 1表 3 次元モデルと 2 次元モデルとでの目的関数値の比較

Three dimensional model (m) Two dimensional model (m) 　
Layer 1 Layer 2

0.00939
0.0119 0.0118

域の縦弾性係数の 10−3 倍の部材が入っているものとする．

層の間には 5mmの隙間を設定し，その領域は翼表皮以外
には部材は存在しない．荷重は，後縁の変形が理想形状と

一致するように，層 1，層 2にそれぞれ，4.539×106 Nを
負荷している．3次元モデルの厚さが 2次元モデルの 40倍
に対して，荷重は 1.11× 40倍と異なっている．この違い
は，層 1と層 2をつなぐ翼表皮を変形させるための分であ
ると考えられる．

変形解析結果を第 16図 (b)に示す．図中グレイに示すの
は，第 8図 (a)の理想形状である．変形形状を見ると，第
12図の 2次元モデルの変形形状とよく似ており，また，理
想形状とほぼ一致していることがわかる．

3次元解析と 2次元解析による変形形状の目的関数値を
第 1表で比較する．3次元解析においては，層 1，層 2の
厚みに対する中間位置での翼表皮で目的関数の値を算出し

ている．層 1と層 2に対する目的関数値がわずかに異なっ
ている．これは，内部構造との接合部分において，翼表皮

に局所的に小さなゆがみが生じているためである．このよ

うな局所的なゆがみのために，2次元モデルによる目的関
数値に比べて，3次元モデルによる目的関数値は 25%ほど
大きくなってしまっている．このことから，2次元モデル
で完全に同じ結果が得られるとは言えない．

しかしながら，その変形形状の差は小さくて理想形状と

ほぼ一致していることから本論文で提案した手法は，多層

構造からなるモーフィングフラップの設計法としては十分

に妥当であると言える．

6. お わ り に

本論文では，モーフィングフラップの内部構造として多

層構造化したコンプライアント機構からなるリブを提案し

た．この多層構造化したリブは，翼表皮でのみ接合してい

るため，各層が異なる荷重を負荷でき，それぞれ異なる構

造形態をとることができる．したがって，単一のコンプラ

イアント機構に比べて荷重入力を増やすことができ，変形

可能な形状の自由度が増すことができる．

そして，コンプライアント機構の形態をレベルセット法

に基づくトポロジー最適設計問題を用いて定式化した．さ

らに，構造解析では，各層の変位を 2次元構造モデルによ
る連成解析を用いる手法を適用する．3次元構造モデルを
用いる必要がないため，従来のコンプライアント機構と同

程度の計算コストで最適形態を求めることを可能とした．

数値計算例を通して，本論文で提案した多層構造化した

コンプライアント機構の有効性を示した．まず，二つの理

想変形形状を例として，その変形を実現できる最適形態が

得られることを示した．次に，各層の構造形態が変形に対

して相互作用することで，理想変形を実現していることを

示した．さらに，3次元モデルによる解析を通して，多層
構造化したコンプライアント機構からなるモーフィングフ

ラップのリブを 2次元モデルで最適化を行うことの妥当性
を示した．

なお，この多層構造化したコンプライアント機構の実現

にあたっては，有限変形などの非線形変形や強度を考慮す

ること，さらには製造条件等を考慮していくことが必要と

なる．

本研究の遂行にあたって，大阪府立大学と JAXAとの共
同研究「モーフィング舵面最適構造設計に関する研究」の

支援，ならびに財団法人 JKA 機械工業振興補助金の助成
(28-108)を得た．また，京都大学大学院博士後期課程の佐
藤勇気氏に，本研究の解析モデル構築にあたって有益な助

言と協力をいただいた．ここに，謝意を表する．
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