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Abstract

This thesis proposes a topology optimization design for the compliant internal mecha-

nism to achieve continuous and smooth deformation of the morphing flap. For this flap

to actively deform its external shape, an internal mechanism for deformation mechanism

is required. The use of a compliant mechanism for the internal mechanism is expected

to simplify the device, provide flexibility for deformation, and have sufficient load-bearing

stiffness to withstand aerodynamic forces. On the other hand, the design of the compliant

mechanism requires an optimal design method in a multidisciplinary domain that simul-

taneously considers aerodynamics and structural mechanics. Therefore, this study aims to

develop an optimal design method to obtain compliant morphing flaps that are superior

from both aerodynamic and structural performance, based on the topology optimization

method.

First, the multi-layer compliant rib structure is proposed to efficiently achieve the mor-

phing deformation. This multi-layer model is modeled in two dimensions for computational

efficiency, and an optimal design problem is formulated to minimize the root mean square

RMS error between the predefined target shape and the actual deformed shape. A multi-

objective optimal design is also proposed to achieve several different target shapes suitable

for different flight conditions by switching the input actuator load.

Second, the topology optimal design of compliant morphing flaps considering finite de-

formation analysis. To avoid the numerical instability of the optimization process in con-

ventional methods, a topology optimization method is proposed, which integrates the mesh

adaptation method and nonlinear finite deformation analysis. The effectiveness of the de-

sign method is demonstrated through numerical examples by obtaining compliant morphing

flap design solutions that achieve the target shape.

Finally, the topology optimization method that simultaneously optimizes the aerody-

namic and the structural performance of the airfoil is proposed. Considering the compu-

tational cost, a topology optimization method is proposed that employs a panel method

assuming potential flow for aerodynamic analysis and combines it with a structural model

using the finite element method. Then, the sensitivity of the structural design based on the

aerodynamic performance is derived. Through numerical examples, it is confirmed that

aerodynamic and structural performance can be optimized simultaneously.
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要旨

本研究は，モーフィングフラップの連続的で滑らかな変形を実現するための最適なコン
プライアント内部機構をトポロジー最適設計により明らかにすることを目的とする．将来
航空機の低燃費化・低騒音化への一方策にモーフィングフラップがある．このフラップが外
形形状を積極的に変形させるためには，内部に変形するための機構が必要である．この内
部機構にコンプライアント機構を採用することで，装置の簡素化や変形するための柔軟性，
空気力に対する耐荷重性を併せ持つことが期待できる．一方，その設計には，空気力学と
構造力学を同時に考慮する複合領域にわたる最適設計手法が必要となる．そのため，本研
究では，設計自由度が最も高いトポロジー最適設計手法を基に，空力と構造のどちらの観
点からも優れたコンプライアントモーフィングフラップを求める最適設計手法の構築を目
指す．
以下に，本論文の研究内容を，以下の 3つの項目に分けて示す．その後，各項目の概要

について述べる．

項目 (1) 既定目標形状へと達成するためのコンプライアントモーフィングフラップの内部
機構のトポロジー最適設計法を提案した．

項目 (2) 有限変形を考慮したモーフィングフラップ内部構造のトポロジー最適設計法を提
案した．この有限変形の解析には非線形解析が必要となるため，数値不安定性が生じ
ることがある．この数値不安定性を抑止する構造モデル化法と非線形有限変形解析
とを統合したトポロジー最適設計手法を開発し，コンプライアントモーフィングフ
ラップ設計問題へ適用した．

項目 (3) モーフィング変形をした後の翼型の空力性能と内部機構の構造性能とを同時に最
適化するトポロジー最適設計法を提案した．空力モデルを従来のトポロジー最適設
計手法に統合し，空力性能と構造性能との双方が優れたコンプライアントモーフィン
グフラップを設計した．

項目 (1)では，効率よくモーフィング変形を実現するために，複数のリブをスパン方向に
配置する多層リブ構造を提案した．そこでは，計算コストを抑えるために，各リブ層が翼
表皮のみで互いに変位が等しくなるよう連成解析を行うことで，本来 3次元で表現される
このモデルを 2次元でモデル化するための工夫を行った．そして，既定の目標形状との誤
差量を最小化する最適設計問題を定式化し，目標形状へと達成するコンプライアントモー
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フィングフラップの内部機構をトポロジー最適化により求めた．また，入力アクチュエー
タ荷重を切り替えることで異なる飛行状況に適した変形形状へと達成する多目的最適設計
を提案した．トポロジー最適化法の設計自由度の高さがモーフィング翼の内部構造設計問
題に対して一定の有効性があることを示した．
項目 (2)では，項目 (1)では考慮していなかった非線形有限変形を再現したコンプライア

ントモーフィングフラップのトポロジー最適設計を行った．従来の方法では，最適設計過
程の構造変化によって，非線形有限変形解析実行時に数値不安定性が生じ，解析が止まっ
てしまうことがある．こうした数値不安定性を取り除くために，メッシュアダプテーショ
ン法と非線形有限変形解析を統合したトポロジー最適設計法を提案した．これにより，構
造表現と変形挙動のどちらも精度を向上させ，その上に数値不安定性を回避する設計手法
が実現できた．そして，いくつかの数値計算例を通して，目標形状へと達成するコンプラ
イアントモーフィングフラップ設計解を求めることで，設計手法の有効性を示した．
項目 (3)では，モーフィング変形をした後の翼型の空力性能と内部機構の構造性能とを同

時に最適化するトポロジー最適設計手法を提案し，コンプライアントモーフィングフラッ
プへ適用した．上記の 2項目では，事前に目標形状を設定する必要があった．その形状には
空力性能が最大となる理想的な形状を選択することができるが，構造変形により達成可能
かどうかは事前にわからないという問題がある．最適設計ではその目標形状に近づけるが，
形状が近いからと言って空力性能が優れているという保証はない．また，構造性能が犠牲
となる可能性があるという問題もある．これを解決するために，変形後の形状と内部の機
構とを同時に求めるトポロジー最適設計法を提案した．この手法では，計算コストを抑え
るために，空力解析にはポテンシャル流れを仮定したパネル法を採用し，これまで用いて
きた有限要素法を用いた構造モデルとの間の相互作用を考慮できるトポロジー最適設計を
提案した．そこでは，構造から空力への一方向作用のみを考慮し，変形後翼型の空力性能
を向上させるための構造探索指針である感度を導出した，この感度に基づくトポロジー最
適設計によりコンプライアントモーフィングフラップを求めることで，空力性能と構造性
能を同時に最適化できていることを確認した．
以上の内容に基づき，本論文は，6章によって構成される．以下に，各章の構成と概要

を示す．
第 1章では，研究の背景と論文構成について述べた．
第 2章では本研究で設計対象とするコンプライアントモーフィング翼型と設計手法であ

るトポロジー最適設計を説明した．まず，要素技術，数理モデルや最適設計の観点から，
モーフィング翼の研究状況について述べた．次に，コンプライアント機構を用いたモーフィ
ング翼型に関する先行研究を俯瞰し，トポロジー最適設計を用いた取り組みを設計変数の
観点から分類した．その後，設計手法に用いるトポロジー最適設計の基本的な考え方につ
いて述べ，本研究で採用するレベルセット法に基づく方法について説明した．そして，代
表的な構造最適設計問題の例として，剛性最大化問題とコンプライアント機構の設計問題
へと適用した計算結果を示した．

iii



第 3章は，先述した項目 (1)に対応している．はじめに，提案する多層構造化の概要に
ついて述べ，本来 3次元で解釈されるこの構造を 2次元でモデル化する数理モデルについ
て説明した．次に，トレードオフ関係にある最適解候補群の中から効率よく最適解候補を
探索できる満足化トレードオフ法について説明し，多目的最適設計問題の定式化について
説明した．多層構造化したコンプライアントモーフィング翼型の数値計算モデルと目標形
状を設定し，単一の目標形状を達成する単目的最適設計問題の定式化，および，2つの目
標形状を同一構造で達成するための多目的最適設計問題を満足化トレードオフ法を用いた
定式化した．数値計算例では，最初に，単目的最適設計問題を通して，提案した多層構造
モデル化の効果と妥当性を評価した．その後，多目的最適設計問題を通して，同一構造で
ありながら荷重条件の切り替えに応じて異なる 2つの目標形状を達成する最適解候補を明
らかにした．
第 4章は，項目 (2)に対応している．まず，有限変形解析について非線形支配方程式と反

復解法について述べ，本論文で採用する圧縮性ネオフック体構成則について説明した．次
に，数値不安定を回避するために，従来の材料有無の近似的表現と異なり，厳密に材料の
有無を表現できるメッシュアダプテーション法に基づく表現手法を提案した．その効果を
説明するために，複数の孔が空いた片持ち梁の構造解析を通して数値安定性について確認
した．そして，有限変形を考慮した目標形状達成を考えるコンプライアントモーフィング
翼型の最適設計問題を定式化し，有限変形解析と数値不安定性を回避する提案手法を統合
したトポロジー最適設計手法の数値計算アルゴリズムを説明した．数値計算例を通して，
微小変形と有限変形を仮定したコンプライアントモーフィング翼型の最適設計解の比較を
通して，有限変形を考慮する必要性と，提案手法の有効性を明らかにした．
第 5章では，項目 (3)の内容について，まず，変形後のコンプライアントモーフィング翼

型の空力性能を評価するために用いるパネル法と，構造解析に用いる有限要素法とを組み
合わせた空力・構造弱連成計算モデルについて説明した．この空力・構造弱連成計算モデ
ルを従来用いてきたトポロジー最適設計手法へと導入し，構造から空力への一方向作用の
みを考慮し，モーフィング機構形態により変化する構造応答によって変化する翼型形状の
空力性能に基づく設計感度を，空力・構造弱連成計算モデルを基に導出した．最適設計問
題では，目標形状の設定を不要とし，空力性能と構造性能とを同時に考慮するコンプライ
アントモーフィング翼型の多目的最適設計問題を定式化した．数値計算例を通して，変形
後の翼型形状の空力性能と内部機構の構造性能とがトレードオフ関係にある最適設計解候
補群を示し，提案する設計手法の有効性について議論した．
最後に，第 6章で本研究の結論と今後の課題を述べた．
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　第1章

序論

脱炭素社会の実現に向けて，CO2削減の要求は民間旅客機にも向けられており，これに
対する方策の一つにモーフィング翼 [1–4]がある．この翼は，その形状を飛行状況に応じ
て変形させることで，航空機の飛行性能を大きく向上させる可能性があることに期待され
ている．モーフィング翼実現に向けた要素技術は，構造・機構や表皮構造，アクチュエー
タ，材料など多岐にわたり [4]，これまでに行われてきた研究により，抗力低減や高揚力性
能といった空力性能だけでなく，構造重量や騒音の低減，また，制御効率の向上や複数飛
行形態での運用が可能になることなど，様々な利点が挙げられてきている．「モーフィング」
とは形や構造を変化させることであり，その変形の仕方によって，大きくは平面変形，面
外変形，翼型変形の 3つに分類される [4]．平面変形には後退角やスパン長，コード長の変
化，面外変形にはねじりや上/下反角の変化，スパン方向の曲げなどがあり，これらは 3次
元の翼基準のモーフィングである．これに対し，翼型変形は 2次元の翼断面のモーフィン
グであり，キャンバーや翼厚の変化が含まれる．本研究ではこのうちキャンバーの変化と
して翼型後縁部のモーフィングに焦点を当てている．
モーフィング翼型変形を実現するためには，その内部に変形するための構造が必要であ

り，Kotaら [5]や Hetrickら [6]は，コンプライアント機構 [7]を用いることを提案した．
コンプライアント機構とは，リンクやジョイントなど従来の機械的機構を用いずに，弾性
変形を利用して目標とする動作を実現する一体型の機構である．図 1.1で，従来の高揚力
装置 (フラップ)とコンプライアント機構を用いたモーフィングフラップを比較する．従来
のフラップがあらかじめ分割された翼型後縁部をスライドや回転させるのに対し，コンプ
ライアントモーフィングフラップはその後縁部を連続的に変形させ，かつ，内部には一体
型のコンプライアント機構を用いている．コンプライアント機構を用いることで，部品数
の削減や軽量化だけでなく，変形するための柔軟性や空力に対する耐荷重性などを兼ね備
えることが期待される．こうしたコンプライアントモーフィング翼型を得るために，構造
最適化手法を用いる数多くの取り組み [8–13]が行われてきた．これらの研究には，離散構
造を用いる方法と連続体構造を用いる方法の 2種類の方法がある．離散構造を用いる方法
として，グランドストラクチャ法による取り組み [8,10]やボロノイ図に基づく構造表現を
用いた取り組みがある．これらの手法は構造要素の配置を設計変数とするため，実現でき
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る構造形態が限定されるという欠点がある．一方，最も自由度の高い連続体に基づくトポ
ロジー最適設計により，翼型をモーフィング化させるためのコンプライアント機構を明ら
かにする研究はあまり行われていない．文献 [14]ではモーフィング翼の 3次元構造形態を
求めているが，アクチュエータとして線形歪膨張を伴う仮想的な材料配置を採用するなど，
実現性が乏しいことに問題がある．
そこで，本研究では，設計自由度を向上させるために，連続体に基づくトポロジー最適

設計によりモーフィングフラップ翼型変形を実現するための最適なコンプライアント内部
機構を明らかにすることを目的とする．このために，従来の航空機翼開発における概念設
計・基本設計・詳細設計手順のうち基本設計に位置づけを想定し，空力性能と構造性能の
どちらも優れたコンプライアントモーフィング翼型を求めるトポロジー最適設計手法を提
案する．そこでは，あらかじめ達成したい空力性能および目標形状が既定される場合，あ
るいは，既定されていない場合の 2通りの最適設計を考慮する．すなわち，前者では，逐
次的に空力設計，構造設計を順に行う場合であり，決められた目標空力形状を達成するた
め最適なモーフィング翼型構造を求める最適設計手法が必要である．そこでは，性能とい
う観点からは，空力性能を実現するためという一方向の視点から，逆問題として構造が設
計される．これに対し，後者では空力性能と構造性能の双方向の視点から，変形後の翼型
形状の空力性能と変形機構の構造性能を同時に向上させる最適設計手法を提案する．これ
ら 2通りの最適設計手法の概念図を図 1.2に示す．
本論文では，まず，連続体に基づくトポロジー最適設計手法の高い設計自由度の効果を

示すために，複数の異なる飛行状況に応じて適応的に翼型をモーフィングさせる多目的ト
ポロジー最適設計手法を提案する．そこでは，効率よく変形できる多層構造を提案し，荷
重条件の切り替えにより翼型変形を変化させる，2入力 2出力系を有する同一機構を求め

(a) Conventional flap.

(b) Morphing flap based on a compliant mechanism.

Fig. 1.1: Conventional and morphing flaps.
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るために多目的最適設計問題を定式化する．
続いて，設計解の実用性を向上させるために，構造変形を詳細に再現できるトポロジー

最適設計手法に着目する．有限変形解析と，数値不安定を回避し，かつ，構造を厳密に表
現するための手法とを併せて統合するトポロジー最適設計を提案する．
最後に，構造性能が優れた変形機構と，結果的に空力性能が優れた変形後の翼型を同時

に求めることができる空力・構造の複合領域トポロジー最適設計手法を構築する．計算コ
ストの観点から，低忠実度のポテンシャル流れに基づくパネル法をトポロジー最適設計手
法と組み合わせて統合し，変形後の空力性能を向上させるための構造トポロジー探索感度
を導出することで，空力・構造両性能を同時に最適設計する．
以下，第 2章では，本論文で設計対象とするコンプライアントモーフィング翼型と設計

手法のトポロジー最適化法の概要について述べる．第 3章では，効率よく変形できるため
の多層構造モデルの提案と，飛行状況に応じて複数の異なる目標形状へと達成する多目的
最適設計について示す．第 4章では，構造変形挙動を詳細に再現するために，有限変形解
析と数値不安定を回避するためのメッシュアダプテーション法に基づく構造表現手法を統
合するトポロジー最適化法を提案する．既定の目標形状達成を考慮した最適設計問題を通
して，コンプライアントモーフィング翼型機構の有限変形考慮したトポロジー最適設計の
効果について考察する．第 5章では，パネル法による空力解析手法を統合し，空力性能に
基づき翼型変形機構を探索できるトポロジー最適設計を構築する．モーフィング変形した
後の翼型形状の空力性能と内部機構の構造性能とを同時に求める最適設計を提案し，その
効果について考察する．第 6章で本研究の結論と今後の課題を述べる．

Fig. 1.2: Schematic diagram of two different design methods for compliant morphing air-

foils.
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　第2章

コンプライアントモーフィング翼型のトポ
ロジー最適設計

2.1 コンプライアントモーフィング翼型
2.1.1 モーフィング翼
モーフィング翼 [1–4]は，その形状を飛行状況に応じて変形させることで，航空機の飛行

性能を大きく向上させる．これまでに行われてきた研究により，抗力低減や高揚力性能と
いった空力性能の向上や構造重量や騒音の低減，また，制御効率の向上，一機体で複数飛
行形態での運用が可能になることなど，様々な利点が挙げられてきている．この翼は，そ
の変形方式から，図 2.1に示すように，大きくは (a)平面変形，(b)面外変形，(c)翼型変
形の 3つに分類される．平面変形 (a)には後退角やスパン長，コード長の変化，面外変形，
(b)にはねじりや上/下反角の変化，スパン方向の曲げなどがあり，これらは 3次元の翼基
準のモーフィングである．これに対し，翼型基準のモーフィングである翼型変形 (c)では，
キャンバーや翼厚の変化が含まれる．

要素技術

モーフィング翼を実現させるための要素技術は，津島ら [4]によれば，構造・機構と表皮，
アクチュエータに分類される．下記にその概要について示す．構造・機構は，モーフィング
変形するための柔軟性と空力外荷重に対する耐荷重性を提供する役割を担っており，一般
的な機械的機構を用いた取り組み [15,16]や，詳しくは後述するコンプライアント機構 [7]

を用いる取り組み [5,17]がある．表皮は骨格となる構造・機構を覆い，モーフィング変形
に対する構造的な影響を解消する役割を担い，高い延性を持つエラストラーを採用する取
り組み [18]や，人工的なメタマテリアルとして，例えば負のポアソン比を示す材料を用い
る取り組みなども行われている [19]．アクチュエータは，モーフィング変形をするための
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Shape morphing wing

(a) Planform (b) Out-of-plane (c) Airfoil

Sweep

Span

Chord

Twist

Dihedral/Gull

Spanwise bending

Thickness

Camber

Fig. 2.1: Categories of morphing wing.

駆動力を提供する役割を担い，伝統的なサーボアクチュエータの代替案としてスマート材
料が提案されている．具体的には，形状記憶合金 (SMA)を用いるアクチュエータ駆動の実
験実証 [20]が行われていたり，圧電材料の使用 [21]も検討されている．

数理モデルや最適設計

こうした多様なモーフィング翼の要素技術に対し，構造・空力・制御などの観点から，そ
の開発を支援する様々な数理モデルや解析手法が提案されている [22]．構造解析には，均質
化法や有限要素法が主に用いられ，システムレベルでは，これらの解析手法は空力や制御
解析と組み合わされている．空力解析では，計算効率の観点から予備設計段階で用いられ
る方法として，ポテンシャル流れに基づくパネル法や，オイラー方程式やレイノルズ数を
平均化したナビエストークス方程式 (RANS)などの計算流体力学法が用いられている．ま
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た，モーフィング翼が複数の状態間を遷移するためのアクチュエータ作動制御手法なども
提案されている．このような空力・構造・制御など幅広い領域を統括した設計に向けて，最
適設計手法の適用も進みつつある [23]．最適設計手法は，トポロジー最適設計とパラメー
タ最適化，進化型最適化などが用いられ，翼型の空力形状を最適化する研究 [8,24]や構造
やアクチュエータの配置や寸法などを最適化する研究 [8, 25]が行われている．

2.1.2 コンプライアント機構を用いたモーフィング翼型
翼型のモーフィング変形を実現するための研究には，従来の機械的機構を用いる取り組

み [15, 16]とコンプライアント機構 [7]を用いる取り組み [5, 17]がある．機構とは，動き
や力，エネルギーなどを伝達または変換する機械装置のことである．従来の機械的機構は，
剛体の要素であるリンクが可動部分であるジョイントで接続され，ジョイント部分での回
転またはスライドなどの動作によりその機能を果たす．これに対し，本研究で採用するコ
ンプライアント機構は，従来のリンクやジョイントなどの機構を用いずに，構造の適切な
位置に必要とされる柔軟性を付加することにより，一体型の連続体としてその機能を実現
する．そのため，コンプライアント機構は，摩擦や潤滑の心配がなく，組み立ての複雑さ
が軽減されることから精度と信頼性の向上に役立つとされている [7]．そしてこの機構は，
滑らかな動作や軽さ，耐荷重性に優れていることを利点とし，1998年にAFRL(Air Force

Research　 Laboratory)に支援を受けた FlexSys社によって初めてモーフィング翼型に採
用された [26]．
モーフィング翼型にコンプライアント機構を採用した取り組みには文献 [5,8,9,25,27,28]

がある．Kotaら [5]やHetrickら [6]は，ミッション適応型コンプライアント翼を開発し，
飛行実証試験を行っている．また，GaspariとRicci [8]は，最適な空力性能をもつ翼型形
状に対し，変形するための内部コンプライアント機構を遺伝的アルゴリズムに基づく離散
的なトポロジー最適設計により求めている．また，Gaspariらは，コンプライアントモー
フィング翼型を 3Dプリンタにより製造し，風洞試験を行っている [27]．横関ら [29]は炭
素繊維強化プラスチック (CFRP)を用いたコルゲート構造をモーフィング翼内部構造に提
案し，風洞試験を通して動作検証を行った． Molinariら [9]は空力・構造に加えて，アク
チュエータまでを考慮した多目的最適設計を行っている．津田ら [25]は，設計自由度向上
のため，連続体に基づくトポロジー最適設計によりコンプライアントモーフィング翼型を
求めている．他にも，田口ら [28]は空力作用により受動的に翼型を変形させるモーフィン
グ翼に着目しその空力特性を調べた．
こうした取り組みのうち研究 [8, 9,25]では，トポロジー最適設計によりコンプライアン

トモーフィング翼型の設計案を求めている．これらは，梁の数や配置などを設計変数とす
る離散体に基づく設計 [8, 9]と材料分布を設計変数とする連続体に基づく設計 [25]に分類
できる．前者は，設計自由度は低く，最適なコンプライアント機構としての設計解が比較
的単純となる．これに対し，後者は，設計自由度が高く，最適な材料分布が結果として機
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(a) Size optimization (b) Shape optimization (c) Topology optimization

Fig. 2.2: Classification of structural optimization problems: Illustration of a design problem

to maximize the stiffness of a beam with a fixed left end and a weight hanging at the right

end.

構となる．そこでは，荷重を伝達する梁だけでなく，回転を担う弾性ヒンジ構造など，離
散体に基づく設計では許容されない構造表現の自由度の高さを持つ．一方，最適設計解の
複雑さを許容することから，比較的製造が困難である場合が多いという課題がある．

2.2 レベルセット法に基づくトポロジー最適設計
2.2.1 トポロジー最適設計
設計者にとって究極の目的は，コストや期間などの与えられた制約の中で，製品の性能

を最大限向上する設計案を求めることである．構造最適化では，数理的な方法に基づいて
この目的達成を目指す．そこでは，構造性能を評価するための数学モデルを構築し，設計
目的に応じて目標関数を設定し，構造最適化法を決定，すなわち，設計変数を決定するこ
とで，最適な構造を求める．このとき，構造最適化は，最適化の過程で許容される設計更
新に基づき，寸法最適化と形状最適化，トポロジー最適化に分類される (Fig. 2.2)．
寸法最適化では，例えば，梁の高さ hや長さ lといった構造的な特定の寸法が設計変数

であり，構造の性能を最大限向上させるようにこれらは決定される．これは構造最適化に
おける最も簡単な手法であり，あらかじめ決められた形状を持つ部品の特定寸法を最適化
するといった，既存設計案の改善に適しているため広く用いられている一方，構造の幾何
形状を大きく変更することはできない．形状最適化では，構造物の外形形状 Γを設計変数
として最適化を行う．そこでは，設計案の抜本的な変更が可能となり，最適化による大き
な性能向上が期待できる．ただし，この方法では，想定していない新たな境界が発生しな
い，つまり，構造の中に新たに孔を空けるといった設計変更は許容できない．トポロジー
(位相)最適化では，「構造性能を最適化するためにどこに材料を配置すればいいか？」を考
える．そのため，結果的に構造の外形形状だけでなく，内部のどこにどの様に孔が空けば
いいかという形態の変化も許容され，最も自由度の高い手法とされている．
構造最適化問題に対するトポロジー最適化の適用について述べる．設計対象の構造物が
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存在しうる領域を設計領域Dとし，構造により占められる領域Ω(以下，構造領域)と構造
に占められていない領域D\Ω(以下，空洞領域)により構成されているものとする．トポロ
ジー最適化の方法論では，次式で定義される特性関数χ(x)を導入することで，構造と空洞
とを表現する．

χ(x) =

 1 (x ∈ Ω)

0 (x ∈ D\Ω)
(2.1)

ここで，xは設計領域D内の任意の点を表し，構造と空洞の境界 ∂Ωは構造領域に含める
ものとする．一方，0と 1の離散化された値を持つ特性関数により構造と空洞との 2相を
考慮したトポロジー最適化問題は，最適解が存在しない不良設計問題とされる [30]．した
がって，何らかの手段を用いて良設計問題に置き換える手続きが必要であり，このための
方法により，トポロジー最適化は，均質化法 [31]や密度法 [32]，レベルセット法に基づく
方法 [33, 34]に分類される．

2.2.2 レベルセット法に基づく構造の表現および更新方法
レベルセット法に基づくトポロジー最適設計法 [33, 34]は，最も主流な均質化法 [31]や

SIMP法 [32]に基づく密度型の連続体トポロジー最適化に対して，もう一つの主流な方法
とされている [35,36]．この方法では，密度ベースの方法では用いられる中間相としての曖
昧な材料表現を用いず，材料境界が陰的に表現できる利点がある．加えて，例えばスプラ
インカーブなど，陽的な構造境界表現方法とは対照的に，レベルセット法に基づくトポロ
ジー最適化では構造形態の変化が許容できる．こうしたレベルセット法に基づく構造最適
設計は，Allaireら [34]やWangら [33]によって，形状感度に基づく最適設計の枠組みに取
り入れられた．その後も，レベルセット法に基づくトポロジー最適化は発展してきており，
例えばこれまでに，Luoら [37]は放射基底関数と最適化規準法を用いた計算効率と精度を
高める方法を提案し，山田ら [38]は正則化により幾何学的な特徴としての最適解の複雑さ
を調整できる方法を提案した．以下では，本研究で用いる，山田らの方法 [38]について述
べる．
固定設計領域Dにおける構造領域と空隙領域の境界を表現するために，位置ベクトルX

に関するレベルセット関数 ϕ(X)を導入する．レベルセット関数は次式で定義される．
0 < ϕ(X) ≤ 1 if ∀X ∈ Ω\∂Ω

ϕ(X) = 0 if ∀X ∈ ∂Ω

−1 ≤ ϕ(X) < 0 if ∀X ∈ D\Ω

(2.2)

レベルセット関数 ϕ(X)はスカラー関数で，構造領域Ωと空洞領域D\Ωでそれぞれ正と負
の値をとる．図 2.3に示すように，構造領域と空洞領域の境界 ∂Ωはレベルセット関数の
ゼロ等位面で表される．レベルセット関数を用いて特性関数 (2.1)を再定義すると次式と
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なる．

χϕ(x) =

 1 (ϕ(x) ≥ 0 ∈ Ω)

0 (ϕ(x) < 0 ∈ D\Ω)
(2.3)

レベルセット法に基づくトポロジー最適化法では，再定義された特性関数 (2.3)を用いてト
ポロジー最適化問題を定式化する．
本研究で用いる反応拡散方程式に基づくトポロジー最適化 [38]では，最適解を探索する

ために，最適なレベルセット関数 ϕ(X)の分布を決定する問題を時間発展方程式を解くこ
とに置き換える．仮想時間 tを導入し，次式の反応拡散方程式に基づいてレベルセット関
数を更新する．

∂ϕ

∂t
= −K

(
f ′ − τ∇2ϕ

)
(2.4)

ここで，K > 0と τ > 0は比例定数と正則化定数であり，τ を調整することで最適解の構
造形態の幾何学的複雑さを調整することができる．f ′は設計感度であり，最適化問題にお
ける所望の性能を得るための構造探索の指針となる．
さらに，適切な境界条件を考慮すると，反応拡散方程式は次式となる．

∂ϕ

∂t
= −K (f ′ − τ∇2ϕ) in D

∇ϕ · n = 0 on ∂D\∂Dm

ϕ = 1 on ∂Dm

(2.5)

ここで，nは境界 ∂Dにおける単位法線ベクトルであり，∂Dmは固定設計領域Dの外部に
ある材料と接続を有する部分境界である．最適化の繰り返し計算ごとに上式を解くことで，
最適解が最終的に得られる．本手法の詳細は文献 [38, 39]を参照されたい．

Fig. 2.3: Level-set function and design domain.
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Fig. 2.4: Design domain and boundary conditions for stiffness maximization design.

2.2.3 構造最適設計問題の例
本節では，トポロジー最適設計における代表的な設計問題として，剛性最大化問題と，

コンプライアントメカニズムの設計問題の例を示す．

剛性最大化問題

物体の変形のしにくさを表す剛性を，与えられた体積制約の中で最大化することを考え
る．いま，図 2.4のように，左端境界が完全変位固定で右端境界に鉛直方向下向きの荷重
負荷 tを受ける片持ち梁を考える．この片持ち梁の剛性を最大化する構造最適設計問題は
次式で定義される．

min
ϕ

: F =

∫
Γt

t · u dΓ (2.6)

s.t. : G =

∫
Ω
dΩ∫

D
dΩ

− Vmax ≤ 0 (2.7)

ここで，式 (2.6)の最小化すべき目的関数をコンプライアンスと呼び，片持ち梁に作用する
表面力 tと変位uとの内積の境界積分で与えられる．式 (2.7)は固定設計領域に占める構造
領域の割合に対し上限値 Vmaxを与える制約条件である．
解析モデルの物性値を，ヤング率を 210.0 GPa，ポアソン比を 0.31とする．トポロジー

最適設計において，正則化係数を τ = 1.0× 10−4とする．表面力 tを鉛直方向下向きに 1.0

N/mmとする．このとき得られた最適化結果について，探索履歴を図 2.5，最適解の構造
形態を図 2.6に示す．

コンプライアント機構の設計問題

コンプライアント機構に求められる機能として，入力部に荷重を作用させたときに出力
部の変位を最大化する柔軟性，入力部の力を出力部に伝える剛性，出力部の反力を入力部
に伝える剛性の 3つを考える．これらの機能を実現するための目的関数と体積制約を考え
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Fig. 2.5: Convergence history for stiffness maximization problem.

(a) Level-set function distribution (b) Structural domain

Fig. 2.6: The obtained level-set function distribution of the optimal solution that maximizes

stiffness and the structural domain bounded by the zero level-set isosurface.

たコンプライアント機構の構造最適化問題を次式で定式化する．

min
ϕ

: F = w1

(
−
∫
Γout

e · u1dΓ

)
+ w2

∫
Γin

t2
|t2|

· u2dΓ + w3

∫
Γout

t3
|t3|

· u3dΓ (2.8)

s.t. : G =

∫
Ω
dΩ∫

D
dΩ

− Vmax ≤ 0 (2.9)

ここで，eは方向ベクトル，tは表面力，uは変位をそれぞれ表している．いま，図 2.7に
示すように，左下が完全変位固定境界 Γu，上面が鏡面対称境界であり，荷重が入力される
境界Γinと出力を規定する境界Γoutを持つ設計領域を考える．このとき，式 (2.8)の下付き
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(a) Design domain (b) Case I

(c) Case II (d) Case III

Fig. 2.7: Design domain and analysis conditions for compliant mechanism design problem:

Case I is operating condition; Case II is condition for evaluating the stiffness with respect

to loads received from the input point; Case III is condition for evaluating the stiffness

with respect to loads received from the output point.

添え字は図 2.7のCase I～IIIの解析条件に順に対応する．第 1項は，表面力 tを作用させ
たときの出力境界における応答変位を表し，第 2項，第 3項はそれぞれ，入力される力を
出力点に伝えるための剛性，出力点の反力を入力点に伝えるための剛性を評価する目的関
数である．そして，wiは重み係数である．
解析モデルの物性値を，ヤング率を1.0 GPa，ポアソン比を0.4とする．トポロジー最適設

計において，正則化係数を τ = 1.0×10−4とする．目的関数の重み係数をw1 = w2 = w3 = 1

とし，体積分率の上限値を 0.25と設定する．方向ベクトルを e = (−1, 0)とし，表面力
t1 = t2 = (t, 0)，t3 = (−t, 0)に対して t = 10.0 N/mm，解析Case IIとCase IIIに設置す
るばねのばね定数を k = 10.0　N/mm2と設定する．このとき得られた最適化結果につい
て，探索履歴を図 2.8，最適解の構造形態とその変形形状を図 2.9と 2.10に示す．
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Fig. 2.8: Convergence history for compliant mechanism design.

(a) Level-set function distribution (b) Structural domain

Fig. 2.9: The obtained level-set function distribution of the optimal solution for the com-

pliant mechanism and the structural domain bounded by the zero level-set isosurface.

Fig. 2.10: The deformed shape of the obtained optimal solution of the compliant mecha-

nism: The deformation is magnified by a factor of 5.
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　第3章

複数のモーフィング形状を考慮した多目的
最適設計

3.1 はじめに
本章では，同一の構造形態でありながら飛行状況に応じて適した異なる変形を実現する

モーフィングフラップをトポロジー最適設計により明らかにすることを目的とする．
モーフィング翼の内部構造を，連続体に基づくトポロジー最適設計 [38]によりコンプラ

イアント機構化する研究に文献 [25]がある．津田らは，翼のリブを対象として，翼断面形
状をフラップとしての目標形状に変形させるコンプライアント機構の形態を求めた．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，図 3.1に示す多層構造化したモーフィングフラップを提案する．そこ

では，複数のリブが翼表皮のみで接合していて，各リブ構造は異なる荷重の負荷を受ける
ことができ，また，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．一方，計算コストの観点から，3次元
的な構造表現に基づくこの多層構造を，2次元モデルに基づきトポロジー最適設計法を構
築する手法を提案する．
そして，同一の構造であり複数の異なる目標形状へと達成するために，異なる目標に対

し，適応的に荷重条件を切り替えることで達成することを考える．このような 2入力 2出力
系の機能を 2目的として有する多層構造モーフィングフラップを求めるために，多目的最
適設計問題を定式化する．そこでは，満足化トレードオフ法 (STOM: Satisficing Trade-off

Method) [40–42]を採用することで，効率良くトレードオフの関係にある無数のパレート最
適解の中から最適解候補を複数求める．
数値計算例を通して，まず，本章で提案する多層構造化によるトポロジー最適設計法に

よる効果と 2次元モデル化の妥当性を確認するため，単一の目標形状を達成する最適設計
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解を求める．それから，STOMによる多目的最適設計の効果を示すために，2つの異なる目
標形状へと達成する複数のパレート最適解を示す．さらに，得られた複数のパレート最適
解を比較することで，2つの目的関数にそれぞれ依存する構造形態の特徴について議論し，
最後に，空力性能を評価することで平均二乗誤差 (RMS error: Root mean square error)に
よる最適設計問題の妥当性を検証する．

3.2 多層構造化したコンプライアント機構のモデル化
モーフィングフラップの内部構造としての多層構造化したコンプライアント機構の概要

を図 3.1に示す．この構造は，翼表皮で接続された複数のリブ層を持ち，各層がそれぞれ
異なる構造形態を持ち，また，個別の荷重入力を受けることができる．しかしながら，複
数のリブは翼の表皮を介して接続することにより，単一のモーフィングフラップとして動
作する．
本研究では，計算時間を短縮するため，本来 3次元で解釈されるこの構造を計算上では 2

Fig. 3.1: Multi-layered morphing flap model.

Fig. 3.2: Individual layer and region.
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次元構造としてモデル化する．そのため，各リブ層の翼表皮における接続を仮想的に表現
するため，翼表皮における各層の変位が他の変位に等しいものとして表現する．図 3.2は 2

層の場合の多層構造の概要図であり，ここでは 2つの層が縦軸に沿って反転して配置され
ている．なお，異なる層は 2次元構造モデル上の同じ空間に位置していることに留意され
たい．図 3.2に示すように，翼表皮境界 ΓI で変位が等しくなる条件は次式で与えられる．

u1i = u2i on ΓI (3.1)

ここで，u1i と u2i はそれぞれ第 1層と第 2層の変位テンソルを表す．構造の変位は各層の変
位場と式 (3.1)で表される条件による強連成解析により求められ，本研究では本研究ではソ
ルバーにCOMSOL Multiphysics [43]を用いている．トポロジー最適化の構造探索過程で
は，各層の変位場に基づいて，各層の構造形態は個別に反応拡散方程式を解くことで更新
する．

3.3 満足化トレードオフ法を用いたパレート最適解の探索
3.3.1 多目的最適設計問題
多目的最適化問題は，2つ以上の相反する目的関数を同時に最適化するために，以下の

ように定式化される．

Minimize :F (d) = [f1(d), f2(d), · · · , fm(d)]T (3.2)

ここで，F は，i番目の目的関数 fi(d)からなる目的関数ベクトル，dは設計変数ベクトル
である．
得られた解が，他の目的関数の値を犠牲にすることなく目的関数の値を改善することは

できない場合，その解をパレート最適解と呼ぶ．例えば，図 3.3に示す単純な 2目的関数
問題では，黒丸の解DとEは他の白丸の解に対して劣っているため，パレート最適解では
ない．一方，白丸の解 Aと B，Cは，f1と f2の一方を改善するためにはもう一方を犠牲
にしなくてはならず，パレート最適解である．つまり，これらのパレート最適解は，相反
する 2つの目的関数の関係がトレードオフとなっている．また，パレート解は唯一には決
まらず集合となることから，この集合のことをパレートフロンティアと呼ぶ．特に，本研
究で扱う多目的トポロジー最適化問題では，パレート最適解を求めることで，相反するト
レードオフ関係にある目的関数に対応して構造形態の特徴を明らかにすることができる．

3.3.2 スカラー化
多目的最適設計問題は，通常，スカラー化によって解かれる．スカラー化とは，式 (3.2)

の目的関数ベクトルをスカラー値に変換する，すなわち，単目的最適設計問題かその類の
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Fig. 3.3: Conceptual scheme of Pareto optimal solutions (two conflicting objectives).

問題として変換することを意味している．以下では，代表的なスカラー化関数の例に，重
み付き線形和とTchevishevスカラー化関数を挙げて，その性質について述べる．
いま，二目的の最適設計問題を考える．このとき，重み係数を wi (i = 1, 2)とすると，

重み付き線形和によるスカラー化関数 FW (d)は次式となる．

FW (d) = w1f1(d) + w2f2(d) (3.3)

また，Tchevishevスカラー化関数 FT (d)は次式で表される．

FT (d) = max(w1f1(d), w2f2(d)) (3.4)

これらのスカラー化関数の概要図が図 3.4である．
二つのスカラー化関数を比較すると，その等高線は，重み付き線形和では直線となって

いるのに対し，Tchevishevスカラー化関数では直角に折れ曲がった逆 L字となっている．
ここで，重み係数wiの役割は図 3.4(a)では，wiは等高線の傾きを決めるのに対し，(b)で
は逆 L字等高線の直角の軌跡を決めている．等高線は原点 0に近いほど小さな値をとるた
め，直線である等高線はパレートフロンティアとの接点，逆 L字では直角との接点でそれ
ぞれ最小の値を取り，結果として白丸がパレート解となる．このとき，パレートフロンティ
アの非凸部分に着目されたい．重み付き線形和では，重み係数wiをいかに選んでも，非凸
部分が最小となることはない．一方，Tchevishevスカラー化関数では，図 3.4(b)の例の様
に，wiの設定によって，凹状の部分が最小となる．多目的最適設計問題では，非凸であっ
ても，任意のパレート解を重み係数wiの調整によって得られる点が，Tchevishevスカラー
化関数の特徴である．
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(a) Linearly weighted sum　

(b) Tchebyshev scalarized function

Fig. 3.4: Scalarized objective function for multi-objective optimization problem: CW and

CT are constants, and the black and white circles represent the search process design

solution and Pareto solution, respectively. .

3.3.3 満足化トレードオフ法
本研究では，単一のパレート最適解を得るために STOM [40–42]を採用する．この方法

では，各目的関数値に対する設計者がこの程度であれば望ましい水準 (希求水準)を導入し，
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Tchebyshevスカラー化関数を若干変更して次式で定式化する．

Minimize: max
i=1,..., k

wi

(
fi(x)− fA

i

)
+ α

k∑
i=1

wifi (3.5)

ここで，第 2項は，弱パレート解 (f1, f2のいずれかを維持したままもう一方を改善できる
解)を避けるために導入される項であり，係数αは十分に小さい正の値として設定され，本
研究では 1.0× 10−6とする．
満足化トレードオフ法では，重み係数wi, (i = 1, · · · , k)が，希求水準を用いて以下のよ

うに定義される．
wi =

1

fA
i − f I

i

(i = 1, · · · , k) (3.6)

ここで，f I
i と fA

i (i = 1, · · · , k)はそれぞれ，各目的関数の理想点と希求水準に対応する．
図 3.5に示すように，パレート最適解は，実現可能領域内に希求水準があるかどうかに関わ
らず，通常，目的関数空間の理想点と希求水準を結ぶ線上に位置する．例えば仮に，理想
点が原点 0であった場合，パレート最適解 f1と f2との比は，fA

1 と fA
2 の比に一致する．重

み係数wiは，設計者の選好に応じたパレート解を得るために重要な役割を果たし，パレー
トフロンティアの概形は，希求水準をパラメトリックに設定することによって得られる．
なお，目的関数の最大値が切り替わるとき，式 (3.5)で定義される目的関数は連続微分

可能条件を満たさない．STOMは通常，連続微分可能性条件を満たすためにスラック変数
を導入する [40,44]．しかしながら，予備解析の結果，連続条件を無視した場合の弊害は無
視できることがわかったため，本研究では，目的関数として式 (3.5)を直接用いている

3.4 最適設計問題
3.4.1 数値計算モデルと目標形状の設定
本研究では，図 3.6に示す翼弦長さ 3.5　mのNASA-CRM(Common Research Model)

翼型をモーフィングフラップの母翼とする．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．多層モーフィングフ
ラップは 2層からなる構造とし，その設計領域を図 3.7に示す．翼表皮は，各層を接続す
る役割があるため非設計領域とし，厚さは翼表皮の局所変形を防ぐため 3　mmで一定と
する．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 70　GPa，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は図 3.7に示している．
2層からなる多層モーフィングフラップが変形すべき既定の目標形状を図 3.8に示す．舵

角 20度のモーフィング形状であり，設計対象である翼型後縁 60.5 %以降の変形形状を示
している．異なる飛行条件として，離陸と着陸を想定し，2つの目標形状は，モーフィン
グフラップの空力形状最適化 [24]により得られた，L/Dmax最大化形状とCmax

L 最大化形状
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Fig. 3.5: Pareto solution is located on the line connecting the ideal point and aspiration

level in the objective function space using STOM.

Table 3.1: Load conditions for the two desired shapes.

Morphing condition Layer 1 Layer 2

Takeoff A
C

Landing B

の特徴が反映されている．2つの目標形状を比較すると，L/Dmax最大化形状は曲げ変形が
比較的均一であるのに対し，Cmax

L 最大化形状はコード長さおよそ 80%付近で大きな局所的
な曲げを有している．
多目的最適設計問題では，単一のモーフィングフラップでありながらこれらの複数の異

なるモーフィング形状を実現することを考える．そのためには，目標形状に応じて荷重条
件を変える必要があり，本研究では，目標形状に応じて荷重入力位置を切り替えることで
表現する．図 3.9に示すように，2層あるうちの圧縮荷重を受ける層 1では 2箇所の荷重入
力位置を設定し，引張荷重を受ける層 2は 1箇所のみの荷重入力位置をもつ．これらの荷
重入力位置は，表 3.1のように，目標形状に応じて変更できるものとして設定することで，
同一構造でありながら異なる 2つの目標形状を達成できるように，多目的最適設計される．
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Fig. 3.6: Wing model.

(a) Layer 1.

(b) Layer 2.

Fig. 3.7: Design domains and boundary conditions.

3.4.2 目標形状達成を考慮した単目的最適設計問題
本節では，翼表皮の外形が既定の目標形状へと達成するための最適設計問題の定式化に

ついて述べる．最適設計問題の目的関数を，入力荷重による実際の変形形状と既定の変形
形状とのRMS誤差として次式で定義する．

F (Ω(ϕ)) =

{∫
ΓI

∥ui − Ui∥2 dΓ

}1/2

(3.7)

ここで，ΓI は翼外形境界を表し，Uiと uiはそれぞれ，翼表皮外形における節点に対する
目標の変位と実際の変位である．
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(a) L/Dmax maximized shape

(b) Cmax
L maximized shape.

Fig. 3.8: Two desired morphing shapes.

体積制約と，変位が満たすべき支配方程式を考慮し，最適設計問題を次式で定義する．

Minimize:F (Ω(ϕ)) =
2∑

n=1

{∫
ΓI

∥uni − Ui∥2 dΓ

}1/2

(3.8)

Subject to:G(Ωn(ϕ)) =

∫
Ωn

dΩ− V n
max ≤ 0 (3.9)

div(Cn
ijklu

n
k,l) = 0 on Ωn (3.10)

uni = ūni in Γn
u (3.11)

tni = t̄ni + κnuni in Γn
t (3.12)

uni = uñi in Γn
I (3.13)

ここで，上付き添え字nは層の番号に対応し，Ωnは層nの設計領域である．Vmaxは体積分
率の上限値，uiは変位，ti = Cijkluk,lnjは表面力，Cijklは弾性係数テンソルである．ディ
リクレ境界 Γuでは，変位 ūiを ūiで既定し，また，ノイマン境界 Γtで表面力 tiを t̄iに既
定する．また，境界 Γn

I は，各層を接続する境界であり，変位がその他の層と等しくなる
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(a) Layer 1.

(b) Layer 2.

Fig. 3.9: Design domains and boundary conditions for multiobjective optimization problem.

ように既定する．なお，ñはもう一方の層を表す．最後に，κは人工的なバネ定数であり，
Sigmund [45]の考え方に基づき，荷重の入力部が入力荷重に耐えるだけの剛性を確保する
ために設定している．

3.4.3 感度解析
設計感度 F̄ ′は，文献 [39]に基づき，各設計領域Ω1とΩ2に対して次式で与えられる．な

お，詳細の導出は付録Aに記述する．

F̄ ′ = −ũni,jCn
ijklu

n
k,l + λn on Ωn (3.14)

ここで，ũni と t̃ni は次式の随伴方程式を満たす変数をとして定義する．

div
(
Cn

ijklũ
n
k,l

)
= 0 on Ωn (3.15)

ũni = 0 in Γn
u (3.16)

t̃ni = κuni in Γn
t (3.17)

t̃ni = T n
i in Γn

I (3.18)

ũni = ũñi in Γn
I (3.19)
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このとき，T n
i は，目的関数である RMS誤差式 (3.7)に応じて決定される随伴場の荷重条

件であり次式となる．

T n
i =

{∫
ΓI

∥uni − Ui∥2 dΓ

}−1/2

(uni − Ui) in Γn
I (3.20)

3.4.4 複数の目標形状達成を同時に考慮した多目的最適設計問題
同一構造に対し荷重条件を変えることで複数の異なる目標形状へと達成することを考え

た多目的最適設計問題を定式化する．2つの異なる目標形状に応じて 2つの異なる荷重条
件を設定したとして，以下に示す 2つの目的がある．

1. 荷重条件 1が作用したとき目標形状 1へと変形する．
2. 荷重条件 2が作用したとき目標形状 2へと変形する．

この 2入力 2出力構造の設計問題は，2目的最適設計問題として STOMにより次式で定式
化できる．

Minimize:
ϕ

F (Ω(ϕ)) = max
m=1,2

wm

(
fm(Ω(ϕ))− fA

m

)
+ α

2∑
m=1

wmfm(Ω(ϕ)) (3.21)

ここで，fm(Ω(ϕ))はm番目の目的関数であり，fm(Ω(ϕ))は次式で正規化する．

fm(Ω(ϕ)) =

{∫
ΓI

∥umi − Um
i ∥2 dΓ

}1/2

{∫
ΓI

∥Um
i ∥2 dΓ

}1/2
, (m = 1, 2) (3.22)

ここで，umi とUm
i は，それぞれ，m番目のモーフィング条件における実際の変位と目標変

位である．

3.4.5 数値実装
図 3.10に最適設計のフローを示す．まず，レベルセット関数を初期化する．次に，2次元

有限要素法により支配方程式を解き，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と制約関数を求める．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．この過程を収束まで繰り返すことで，最適形態を求めている，
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Fig. 3.10: Flow chart of optimization procedure.

3.5 数値計算例1：単一の目標形状達成を考慮した単目的最
適設計

本節では，2つの異なる目標形状に達成する多層構造モーフィングフラップを個別に求
める．数値計算例を通して，多層構造の効果を示し，2次元モデル化による妥当性を確認
する．変形解析では，線形変形を仮定し，三角形要素によるメッシュサイズを 0.6 mmか
ら 30 mmの間に設定する (図 3.11)．また，空洞領域にはヤング率が材料領域の 1/1000倍
の材料で埋め尽くされているとする．トポロジー最適化においては，正則化パラメータ τ

と体積上限値 Vmax，荷重入力位置のバネ定数 kを，それぞれ 1.0× 10−5と固定設計領域の
40 %，1.0× 106 N/mとする．
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Fig. 3.11: Triangular finite element mesh for deformation analysis.

3.5.1 単一の目標形状への達成を考えた最適設計解
入力荷重の大きさは，事前に行った予備分析から決定し，L/D　 max最大化形状とする

ケース 1では 1.025 × 105 N，Cmax
L 最大化形状 (ケース 2)では 9.25 × 104 Nとする．この

条件のもとで，翼表皮を目標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．目的関数と制約関数の収束履歴を図 3.12(a)と (b)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．
最適解を示す前に，最適化計算過程の構造形態の変化を図 3.13，3.14に示す．また，2

つの最適設計に対して，構造形態の変化に応じた多層構造の変形形状の変化を図 3.15に示
す．図中，青色と黒色が層 1と層 2の構造変形形態を，灰色が目標形状を表している．図
3.13，3.14により，探索初期から，圧縮荷重を伝達する層 1と引張荷重を伝達する層 2の
構造形態は上下に分岐し，その後体積の減少とともに，探索 150回目では荷重を伝達する
梁のような構造部材とくびれた弾性ヒンジ構造が確認できる．このとき，図 3.15の変形形
状は 150回目で灰色の目標形状をおよそ達成していて，図 3.12のRMS誤差で 150回目ご
ろに目的関数の減少が落ち着き始めている，その後は，主に荷重入力部付近構造や最後縁
部付近に孔が生じることで，300回目には断面積が上限値の 40 %を下回っている．
こうした構造探索により最終的に得られた多層構造モーフィングフラップの最適構造形

態とその変形形状を，ケース 1と 2とでそれぞれ図 3.16と 3.17に示す．どちらの最適構
造も，圧縮と引張荷重をそれぞれ伝達するための構造部材がが上下に分かれている．これ
により，各層に入力された互いに逆向きの荷重が，曲げ変形を生じさせるために有効に作
用していると考えられる．また，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
態の特徴としては，主に，弾性ヒンジとして機能するくびれた部分構造がケースによって
異なることが挙げられる．ケース 1と比べて，ケース 2の最適構造形態は弾性ヒンジの数
が多く，かつ，このヒンジは灰色の目標形状において局所的に大きく曲がっている付近に

26



0.0

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0

0.00

0.05

0.10

0.15

0.20

0.25

0.30

0.35

0.40

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500

V
o

lu
m

e
 f

ra
c
ti
o

n
s

O
b

je
c
ti
v
e

 f
u

n
c
ti
o

n
 [

m
]

Iteration number

RMS error

Volume fraction (Layer1)

Volume fraction (Layer2)

(a) Case 1: L/D maximized morphing shape.
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(b) Case 2: Lift maximized morphing shape.

Fig. 3.12: Convergence histories for each optimal design condition.

集中している．こうした傾向は，構造形態の探索がそれぞれの目標形状に応じて最適とな
るように実行された結果である．なお，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，目的関数である
RMS誤差の値は，ケース 1では 0.00939，条件 2では 0.0226であり，十分に小さな値に収
束している．
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Fig. 3.13: Topology changes of each layer structural configuration for Case 1(L/D maxi-

mized morphing shape): (Lefft) Layer 1 structural configuration; (Middle) Iteration num-

ber; (Right) Layer 2 structural configuration.

3.5.2 2層構造化の効果の考察
2層構造では，互いに異なる構造形態と荷重入力をそれぞれ活用することで協働し，目

標形状への達成を実現している．ここでは，前節に示した最適解の 2層構造が入力荷重を
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

状を図 3.18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，伸長方向の変
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
るといえる．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
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Fig. 3.14: Topology changes of each layer structural configuration for Case 2(Lift maxi-

mized morphing shape): (Lefft) Layer 1 structural configuration; (Middle) Iteration num-

ber; (Right) Layer 2 structural configuration.

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と 2とでそれぞれ図
3.19と図 3.20に示す．なお，図中の矢印は，圧縮と引張の荷重入力による主な作用を，丸
矢印が弾性ヒンジで主に生じている回転変形をそれぞれ表している．図 3.19と図 3.20で
は，図 3.18の単層のみの変形は伸長方向の変形が支配的であったのに対し，各荷重入力に
より曲げ変形が生じている．これは，翼表皮での接合を介して互いに異なる構造形態が共
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ためと考えられる．多層構造のトポロ
ジー最適化では，互いの層が接合された状態で構造探索がされるため，互いの層構造を活
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Fig. 3.15: Changes in the deformed shape of multilayered flap: (Lefft) Case 1; (Middle)

Iteration number; (Right) Case 2.

用することではじめて共通の目的である目標形状への変形達成を実現する最適構造形態を
得ることができる．
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(a) Layer 1 (b) Layer 2

(c) Deformed shape of multi-layer flap

Fig. 3.16: Optimal configuration and the deformed shape in Case 1 : L/D maximized

morphing shape.

(a) Layer 1 (b) Layer 2

(c) Deformed shape of multi-layer flap

Fig. 3.17: Optimal configuration and the deformed shape in Case 2 : Lift maximized

morphing shape.

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，目標形状
への変形を実現している．
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(a) Case 1: L/D maximized morphing shape.

(b) Case 2: Lift maximized morphing shape.

Fig. 3.18: Deformed shapes of each layer when each layer is not connected at the airfoil

skin.

(a) Load is applied only in Layer 1 (b) Load is applied only in Layer 2

Fig. 3.19: Deformed shapes of multi-layered compliant flap under individual load in Case

1: L/D maximized morphing shape.

3.5.3 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層構造化モデルの 2次元モデル化の妥当性を評価する．こ

こでは，ケース 1に対する最適解に対して解析を行う．
2層構造を 3次元で表現するために，入力荷重の対称性を考慮し，図 3.21(a)に示すよう

に層 2を両外側から層 1ではさむよう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 10 mm，20 mm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域の縦弾性係数の 1/1000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．
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(a) Load is applied only in Layer 1 (b) Load is applied only in Layer 2

Fig. 3.20: Deformed shapes of multi-layered compliant flap under individual load in Case

2: Lift maximized morphing shape.

(a) Morphing flap model in 3D

(b) Deformation

Fig. 3.21: Three dimensional model and deformation analysis of multi-layered compliant

flap.

変形解析結果を図 3.21(b)に示す．図中灰色で示すのは，図 3.8(a)の目標形状である．変
形形状を見ると，目標形状とほぼ一致しており，2次元モデル化による変形形状とよく似
通っている．
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Table 3.2: Comparison of objective function value between three-dimensional and two-

dimensional structural model.

Three dimensional Two dimensional　
Layer 1 Layer 2

0.00939
0.0293 0.0294

3次元解析と 2次元解析による変形形状のRMS誤差を表 3.2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それぞれRMS誤差の値を算
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．2次元モデルでは完
全に変位が一致すると仮定するが，3次元モデルでは各層を接合する翼表皮が断面の垂直
方向に奥行きを持っているためずれが生じ，また，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．一方，RMS誤差は層 1の値を基準としたときに
相対誤差 0.341 %であり十分に小さい．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約 3倍大きくなっており，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目標形状とほぼ一致していることから本章で提案する多層モー
フィングフラップの設計法は妥当であるといえる．

3.6 数値計算例2：2つの異なる目標形状達成を考慮した多
目的最適設計

本節では，2つの異なる目標形状へと変形できる同一の多層構造モーフィングフラップ
を求める．数値計算例を通して，複数の異なる目標形状へと達成する同一構造形態を示し，
トレードオフ分析について議論する．数値計算における諸元は，単目的最適設計問題と同
様に，変形解析では線形変形を仮定し，三角形要素によるメッシュサイズを 0.6 mmから
30 mmの間に設定する．また，空洞領域にはヤング率が材料領域の 1/1000倍の材料で埋め
尽くされているとする．トポロジー最適化においては，正則化パラメータ τ と体積上限値
Vmax，荷重入力位置のバネ定数 kを，それぞれ 1.0×10−5と固定設計領域の 40 %，1.0×106

N/mとする．

3.6.1 複数の目標形状達成を考えたパレート最適解
パレートフロンティアの概形を探るために，複数の希求水準の値についてパレート解を

求める．理想点を f I
1 = f I

2 = 0とすると，得られるパレート解の二つの目的関数の値の比
f1/f2は，希求水準の比 fA

1 /f
A
2 と理想的には一致する．ここでは，希求水準を 1 : 5から
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Fig. 3.22: Pareto optimal solution in objective function space.

5 : 1の間で設定したときの対応するパレート解を調べる．
複数の希求水準に対する，パレート最適解を図 3.22に示す．この図から，2つの目的関

数は，一方が改善されるともう一方は改悪されていることから互いにトレードオフの関係
にあり，パレートフロンティアは凸の形をしていることが推測できる．得られたパレート
解は，fA

1 : fA
2 = 5 : 1を除いて，希求水準の比に対応する破線上にあるため，最適化計算

はよく収束しているといえる．希求水準の比が fA
1 : fA

2 = 5 : 1であるときのパレート解は
fA
1 : fA

2 = 4 : 1のパレート解に近いが，これは，f2の最適設計であるCmax
L 最大化設計に近

いからと考えられる．f2の単一目的最適化問題として評価すると，最適解は f2 = 0.03738

となり，この値は fA
1 : fA

2 = 4 : 1と 5 : 1の場合とほぼ等しい．一方，f1に対する単目的最
適化問題の最適値は f1 = 0.01379であり，この値は，fA

1 : fA
2 = 1 : 5の場合より約 20 %小

さい．
希求水準の比が fA

1 : fA
2 = 1 : 4, 1 : 3, 1 : 2, 1 : 1と 2 : 1であるときの目的関数の収束

履歴を図 3.23，3.23に示す．場合によっては，最適化の実行中に大きな振動が表れている
が，繰り返し回数 400回目以降では探索幅を調整することで，目的関数がパレート解に収
束している．
これら，8つのパレート解の変形形状を図 3.24，3.24で縦に比較する．ここでは，黒と赤

の曲線はそれぞれ，ノミナル形状と実際の変形形状を表し，実際の変形と比較するため目
標形状囲われた領域を灰色で塗りつぶしている．中央は希求水準の比 fA

1 : fA
2 を表す．左

列の変形は，離陸条件を想定し L/Dmax最大化形状へと変形するための動作条件，すなわ
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Fig. 3.23: Convergence histories for multi-objective optimization problem (continued).

ち 1層目に対して図 3.9の点Aに入力荷重を加えたときの変形形状を表す．右列の変形は，
着陸条件を想定しCmax

L 最大化形状へと変形するための動作条件であり，1層目に対して図
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Fig. 3.23: Convergence histories for multi-objective optimization problem.

3.9の点 Bに入力荷重を加えたときの変形形状である．縦に見比べると，パレート解のト
レードオフは，左では上に行くほど，右では反対に下に行くほど，赤実線の変形形状と灰
色の目標形状とが近づいている．
得られたパレート解は，どれもトレードオフの関係にあり，全てが多目的最適化問題の

最適解候補である．本研究では，図 3.22と図 3.24，3.24の結果から，どちらの目標形状も
バランスよく達成している fA

1 : fA
2 = 1 : 2に対するパレート解を最適解として選好する．

3.6.2 構造形態におけるトレードオフ分析
以下では，得られたパレート解の構造形態の特徴を比較する．8つのパレート解のうち，

5つを選定し，構造形態の変形を図 3.25に示す．ここで，黒い曲線はノミナル形状，目標
形状で囲まれた領域は灰色の領域でそれぞれ表す．また，赤と青の構造形態はそれぞれ，2

層構造のうち 1と 2層目に対応する．左右の列は，前小節と同様に，左は L/Dmax最大化
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Fig. 3.24: Deformed shapes for Pareto solutions: (left) L/Dmax maximized design and

(right) Cmax
L maximized design (continued).

形状，右はCmax
L 最大化形状へとそれぞれ対応する荷重入力を受けたときの変形である．

前節で選好した fA
1 : fA

2 = 1 : 2に対するパレート解はの変形は図 3.25(c)である．図 3.25

の (a)と (b)のパレート解は，f1の値が小さいが，f2は大きくなり後縁部でCmax
L 最大化形

状と変形形状との差が目立っている．他方，(d)と (e)のパレート解は，f1の値が大きいが，
f2が小さくなっている．変形の差は，L/Dmax最大化形状に対して中腹部で大きく見られ，
特に (e)の変形形状は，荷重入力位置を切り替えても左右どちらの変形も似通っている．
全てのパレート解は，赤色に示した 1層目の構造形態において，中腹部の上側部分構造

にくびれた弾性ヒンジを有している．点Aに荷重入力を受けると，図 3.25の (e)を除いて，
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Fig. 3.24: Deformed shapes for Pareto solutions: (left) L/Dmax maximized design and

(right) Cmax
L maximized design.

フラップはほぼ一様に曲げ変形している．一方で，点Bに荷重が入力されると，弾性ヒン
ジにおける回転が大きく，Cmax

L 最大化形状の様に，中腹部で局所的に大きい曲げ変形が生
じている．また，図 3.25(a)と (b)，(c)の赤色層 1の構造形態は，主要な構造部材と翼表皮
下面が接続を持っており，この連結により，青色層 2の構造形態の変形を層 1へと伝達す
ることで，L/Dmax設計条件の目標形状に追従するのに適した均一な曲げを実現している．
一方で，(d)と (e)の設計解にはそのような連結部材が見られず，そのため，Cmax

L 設計は
目標形状に適した局所的な曲げ変形を実現している．
最後に，図 3.25に示すパレート解の構造形態では，(a)と (e)の設計解は (c)と大きく異

なっている．これらは，荷重条件が異なっても，すなわち，左右で変形形状がほとんど同
じである．設計解 (a)は，層 1が翼表皮の下面と 2点で接続し，層 2は設計領域左側で翼表
皮上面と接続を有して，この特徴構造が，L/Dmax設計条件では都合がよいと考えられる．
一方，(e)の設計解は，層 1と 2の弾性ヒンジ部分を利用して，Cmax

L 設計の局所的な曲げ
変形を達成していると考えられる．
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(a) fA
1 : fA

2 = 1 : 5

(b) fA
1 : fA

2 = 1 : 3

(c) fA
1 : fA

2 = 1 : 2

(d) fA
1 : fA

2 = 1 : 1

(e) fA
1 : fA

2 = 2 : 1

Fig. 3.25: Deformed shapes for Pareto solutions: (left) L/Dmax maximized design and

(right) Cmax
L maximized design.
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(a) CL vs α

(b) CD vs α

Fig. 3.26: Aerodynamic performance for ideal morphing shape for L/Dmax maximized

design and deformed shapes for Pareto optimal solutions.

3.6.3 パレート最適解の空力性能
複数のパレート解の変形形状の空力性能を評価することで，目的関数である RMS誤差

の妥当性，すなわち，幾何形状の誤差がどれだけ空力性能の誤差を反映できているかにつ
いて調べる．空力解析には 2次元パネル法に基づく Xfoil [46]を用い，レイノルズ数は単
位翼弦長あたり 3.79× 106とし，非圧縮粘性流を仮定する．迎え角は，流れの方向とキャ
ンバーラインとのなす角として定義する．このことは，ノミナル状態の迎え角が，L/Dmax

目標形状と 8.0◦異なり，また，Cmax
L 目標形状とは 7.9◦異なることを意味している．なお，

二つの目標形状で 0.1◦の差があるが，これは無視できるものとする．パレート解の迎え角
は，目標形状に対して迎え角が約 1◦の差がある．
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Table 3.3: Aerodynamic performances of L/Dmax maximized designs.

(a) Maximum value in terms of angle of attack.

L/Dmax CL CD α(deg)

Nominal wing 111 1.22 0.0110 7.3

Ideal shapes 218 1.33 0.00611 -8.7

fA
1 : fA

2 = 1 : 5 119 1.20 0.0101 -8.8

fA
1 : fA

2 = 1 : 2 77.9 1.14 0.0146 -8.7

fA
1 : fA

2 = 2 : 1 48.9 1.35 0.0275 -6.1

(b) α = 0 degree

L/D CL CD

Nominal wing 98.6 0.443 0.00449

Ideal shapes 34.7 1.635 0.0472

fA
1 : fA

2 = 1 : 5 36.6 1.643 0.0448

fA
1 : fA

2 = 1 : 2 35.6 1.668 0.0468

fA
1 : fA

2 = 2 : 1 33.5 1.719 0.0513

Table 3.4: Value of Cmax
L for Cmax

L maximized designs.

Airfoil Cmax
L α (deg)

Nominal wing 1.97 18.1

Ideal shape 2.38 13.9

fA
1 : fA

2 = 1 : 5 2.33 14.3

fA
1 : fA

2 = 1 : 2 2.35 13.4

fA
1 : fA

2 = 2 : 1 2.37 13.8

3つのパレート解 (fA
1 : fA

2 = 1 : 5と 1 : 2，2 : 1)に対して空力性能を評価する．3つのパ
レート解が L/Dmax設計条件に対応する変形をした時の CL − αと CD − α曲線とを示す．
ここでは，変形していないノミナル翼型，目標形状の結果を比較のために示す．希求水準
比が fA

1 : fA
2 = 1 : 5であるときのパレート解の変形形状は，他 2つの設計解よりも目標形

状の空力性能曲線に近いことがわかる．ただし，L/Dが最大値をとる迎角付近では，その
差は大きくなっている．L/Dの差が最大値でかなり大きいのは，CDの差がかなり大きい
からである．そこでは，空力解析に問題があったと考えられる．そこで，表 3.3では，L/D
が最大値となる迎え角と 0◦との空力性能を比較する．迎角が 0◦のとき，L/Dの差は非常
に小さい．したがって，構造変形のみを考慮したパレート解は，誤差量を最小化すること
で，目標形状の空力性能に近しい性能を有するといえる．
次に，Cmax

L 設計条件におけるパレート解の変形形状のCL − α曲線を図 3.27に示す．ま
た，各設計解のCmax

L の値を表 3.4で比較する．パレート解の変形形状と目標形状とのCmax
L

の差は十分に小さいといえる．
最後に，パレート解の変形形状と目標形状の圧力曲線を図 3.28に示す．縦軸が圧力係数，

横軸はコードライン上における座標をコード長さ cで割ることで正規化している．これまで
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Fig. 3.27: CL vs α for the ideal morphing shape of the Cmax
L maximized design and deformed

shapes for Pareto optimal solutions.

に述べたように，目標形状に対してパレート最適解の変形形状の空力性能は十分に近い値
を取っており，圧力分布図 3.28も同様に十分に差が小さいといえる．モーフィングフラッ
プとして動作するのがコード長 60　%以降であるため，主に横軸が 0.6以上の領域で，設
計条件によって圧力分布の傾向が異なる．
以上から，パレート解の変形形状は，RMS誤差を最小化することで，目標形状と近い空

力性能を持っている．そのため，RMS誤差を目的関数とする最適設計が妥当であるとい
える．

3.7 まとめ
本章では，同一構造でありながら複数の異なる目標形状へと達成するモーフィングフラッ

プを得るため，多入力多出力系を考慮した多目的トポロジー最適設計を構築した．数値計
算例を通して，本研究で提案する方法の妥当性を検証した．結果を以下に示す．

1. 変形可能な形状の自由度を向上させるために，複数の異なる構造形態が異なる荷重入
力を負荷されて協働する多層構造を提案し，計算効率をよくするため，連成解析を用
いることで 2次元によりモデル化する手法を提案した．

2. 効率よくトレードオフ関係の中からパレート最適解を探索するため，多目的最適設計
問題の定式化においては満足化トレードオフ法を採用した．

3. 最適設計問題の定式化では，目標形状へと達成するために RMS誤差を最小化すべき
目的関数と設定した．満足化トレードオフ法に基づき，同一構造が荷重入力の切り替
えにより異なる 2つの目標形状へと達成するための多目的最適設計問題を定式化した．

4. 数値計算例を通して，本章の提案手法の検証を行った．まず，単一の目標形状へと達
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Fig. 3.28: Pressure distribution with respect to the deformed shape of the Pareto solution

and the target shape when the angle of attack is 5 degrees.

成する多層構造モーフィングフラップの最適構造を求め，多層構造化により異なるリ
ブ層が協働する効果と 2次元モデル化の妥当性を確認した．それから，2つの異なる
目標形状へと達成することを考えた多目的最適設計問題では，複数求めたパレート最
適解の中から，荷重条件を切り替えることで同一構造でありながら異なる 2つの目標
形状を達成する最適解候補を明らかにした．さらに，パレート最適解を比較すること
で最適解の構造形態に表れるトレードオフ関係について議論し，最後に，空力性能を
評価することでRMS誤差による最適設計の妥当性を確認した．
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　第4章

有限変形を考慮したトポロジー最適設計

4.1 はじめに
本章では，コンプライアントモーフィング翼型の有限変形を考慮できるトポロジー最適

設計を提案する．前章では，設計問題を簡単にするため，微小変形理論に基づき変形は線
形であるものと仮定した．一方，想定する変形は舵角 20度を有する目標形状であり，変
形挙動をより正確に計算するためには，有限変形理論に基づき変形の非線形挙動を考慮す
る必要がある．一般的に，コンプライアント機構のトポロジー最適設計に関する研究の多
くは微小変形に基づいているが，これは代表的な設計例である変位インバーターや変位拡
大機構などが，特定の方向へ変位を出力するという定性的な動作要件を満たせばいいから
といえる．一方，モーフィングフラップは，その外形形状が空力性能に関与するため，正
確に変形挙動を再現することがより重要となる．
コンプライアント機構のトポロジー最適設計において，本研究で焦点を当てている有限

変形による幾何学非線形性と一点ヒンジ接続 [45]とが，二つの主な問題とされている [47]．
しかしながら，これまでに数多くのコンプライアント機構のトポロジー最適設計が行われ
てきたが，有限変形を考慮した取り組みは極めて少なく，文献 [48–50]がある．このうち
Pedersenら [48]が述べているように，その理由は，有限変形を計算する際に数値不安定性
が発生することである．大半のトポロジー最適設計法では，有限要素解析において疑似的
に空洞領域を表現するために，微小なヤング率を持つ材料を用いている．こうした人工的
な弱い材料が，非線形構造解析における繰り返し計算過程で過度に大きく変形すると，接
線剛性が特異となって構造解析が失敗する．有限変形を考慮したコンプライアントモーフィ
ングフラップのトポロジー最適設計を実行するためには，こうした数値不安定性を回避で
きるトポロジー最適設計が必要となる．
こうした数値不安定問題の解決に取り組んだ研究に文献 [51–53]があり，大まかに文献 [54]

でまとめられている．Buhlら [51]は，弱い材料が占める空洞領域の構造節点を収束基準か
ら外すことで，数値不安定性を解消し，また，Wangら [53]は，空洞領域を線形弾性体で
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モデル化するための補間方法を提案した．これらは，いずれも，空洞領域の微小な材料は
構造的に重要ではないため，その領域で反復計算が収束しなくても無視するという考え方
に基づいている．他方，Bendsøeら [55]の分類によれば，もう一つの方法として空洞領域
を除去する対策が考えられている．真鍋ら [52]は有限要素法を粒子法により代替すること
で，有限要素法においては節点要素間の接続があるために煩雑な手続きがとなる空洞領域
除去を実現した．一方で，粒子法を用いることで有限要素法と比べて計算コストが膨大な
ものとなってしまう欠点がある．そこで，本研究では，変形挙動をより正確に再現するた
めに，有限変形解析の導入に加え，そこでの数値不安定性と人工的な弱材料による影響を
同時に解消できる有限要素法に基づく構造表現手法の構築をめざす．
本研究では，レベルセット法の明瞭な境界を表現できるという利点を活かし，人工的な

弱い材料を用いずに厳密に構造・空洞の二相を表現する手法と，有限要素解析とを統合し
たトポロジー最適設計法を提案する．そこでは，最適化計算過程で変化するレベルセット
関数による構造表現に応じて，メッシュアダプテーション法 [56,57]を用いることで設計領
域を材料領域と空洞領域に分割する．構造モデル化に関して類似の方法は文献 [58, 59]で
提案されているが，著者の知る限り，有限変形を考慮するコンプライアント機構の設計問
題へは適用されていない．この手法では，分割された設計領域の中から，材料領域のみに
属する有限要素を取り出し，有限変形解析による構造変形評価に用いる．このとき，レベ
ルセット関数は，設計領域全域を占めるベース有限要素上で更新されるため，従来と同様
に，構造形態の変化は設計領域の全域で許容される．なお，人工的な弱い材料を取り除く
厳密な構造表現である本手法では，コンプライアント機構設計問題でよく知られる一点接
続ヒンジが生じると，構造形態の分断を招く．そのため，一点ヒンジの発生を抑制するた
めの定式化 [58]を行い，モーフィングフラップの設計問題へと適用する．

4.2 有限変形解析
4.2.1 つり合い式
図 4.1に示すように，連続体の有限変形を伴った変形前から変形後の状態への変換 ψを

考える．ここで，ΩとΓは物体領域と構造物の境界を表し，ΓD，ΓNはそれぞれ，ディリク
レ境界条件，ノイマン境界条件を表している．T はノイマン境界条件に作用する表面力で
ある．なお，図中，便宜のため上付添え字 0は変形前の状態を表している．変形前の物体
領域Ω0を基準配置とした位置ベクトルXが，変形後の領域Ωに対する位置ベクトルxへ
と，運動x = ψ(X)によって移動されるとき，次式に示すような基準配置からの変位u(X)

が生じる．
u(X) ≡ ψ(X)−X = x−X (4.1)
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Fig. 4.1: Finite deformation of a continuum body.

このとき，変形勾配F は次式のように定義される．

F ≡ ∇Xψ(X) = ∇Xu(X) + I (4.2)

ここで Iは 2次の単位テンソルである．仮想仕事の原理によれば，支配方程式は次の非線
形方程式で表せる．

F(u,η) =

∫
Ω

(
P :

∂η

∂X
+ kΩu · η

)
dΩ−

∫
ΓN

t̄ · η dΓ +

∫
ΓR

ku · η dΓ = 0 (4.3)

ここで，ηは仮想変位を表し，第 2項は 4.3.1節で後述する小さなバネ定数 kΩによる弾
性支持を表す．境界 ΓN に表面力 t̄を負荷し，ΓRはバネ定数 kにより弾性支持された境界
である．本研究では，t̄を変形中に方向が変化しない荷重と仮定する．このとき，第 1，第
2ピオラ・キルヒホッフ応力テンソルは以下のように表すことができる．

P (X) = FS and S =
∂Ψ

∂C
(4.4)

ここで，弾性ポテンシャルΨは材料の構成則によって定められ，本研究では 4.2.3節で後
述する等方性の圧縮性ネオフック体構成則 [60]を用いる．

4.2.2 つり合い式の線形化
本研究では，この非線形支配方程式を最急降下法による反復過程を用いて解く．(m+1)

回目の変位um+1は，既知のm回目の変位umと変位増分∆uとして以下のように定義さ
れる．

um+1 = um +∆u (4.5)

変位増分∆uは,一般的な線形化手順 [60]に従う次式の線形化支配方程式の解として表さ
れる．

F(um,η) +DF(um,η)[∆u] = 0 (4.6)
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ここで，DF(um,η)[∆u]はつり合い式 (4.3)の∆u方向の微分を表し，次式で表される．

DF(um,η)[∆u] =

∫
Ω

(
∂η

∂X
:
∂P

∂F
:
∂(∆u)

∂X
+ kΩ∆u · η

)
dΩ +

∫
ΓR

k∆u · η dΓ (4.7)

4.2.3 構成則
本研究では，主に幾何学非線形性を考慮するために，等方性の圧縮性ネオフック体 [60]

を構成則に採用する．このモデルは，線形弾性モデルと同様に，ヤング率とポアソン比と
いう 2つの材料特性パラメータのみを反映した単純なモデルとして知られている．有限変
形を考慮したトポロジー最適化に関する研究はいくつか報告されており [61, 62]，このう
ち，西野ら [62]は幾何学非線形を考慮するために本研究と同様に等方性圧縮性ネオフック
体を用いている．等方性の圧縮性ネオフック体の構成則は，次式の弾性ポテンシャルΨに
より定義される．

Ψ =
µ

2
(IC − 3)− µln(J) +

λ

2
(ln(J))2 (4.8)

ここで，IC および J は
IC = trC (4.9)

J = detF (4.10)

であり，C = F TF は右Cauchy-Green変形テンソルである．µと λは Laméの定数であり
次式で定義される．

µ =
E

2(1 + ν)
(4.11)

λ =
νE

(1 + ν)(1− 2ν)
(4.12)

ここで，Eと νはヤング率とポアソン比をそれぞれ表す．式 (4.4)に従うと，第 2のピオラ
キルヒホッフ応力テンソルSは次のように求められる．

S = µI + (λln(J)− µ)C−1 (4.13)

圧縮性ネオフック体の相当応力-ひずみ曲線を図 4.2に示す．ここで，相当応力はミーゼ
ス応力，相当ひずみは次式で定義される．

ϵ∗ =

√
2

9
{(ϵ1 − ϵ2)2 + ϵ12 + ϵ22} (4.14)

ここで，ϵiは次式に示すHenckyひずみの主ひずみである．
ϵ =

1

2
ln[F TF ] (4.15)

図 4.2は，応力ひずみ関係が非線形であることを示しているが，ひずみが小さい領域で
はほぼ線形である．この圧縮性ネオフック体は，非常に大きなひずみでのゴム材料の挙動
を表現できないことがよく知られている [63]．したがって，本研究では，主に幾何学的非
線形性を考慮するためにこの構成則を用いる．
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Fig. 4.2: Equivalent stress-strain curve of the compressible neo-Hookean material: Defor-

mation state of a flat plate subjected to compressive and tensile loads, respectively; The

material is an aluminum alloy with Young’s modulus of E = 70 GPa and Poisson’s ratio

of ν = 0.35.

4.3 レベルセット関数に応じた厳密な構造表現
4.3.1 メッシュアダプテーション法を用いた空洞領域を取り除く構造表現
有限要素解析を用いるトポロジー最適化の多くは，設計領域に対して固定されたベー

スメッシュをあらかじめ生成し，最適化計算過程における構造の変化は代用材料 (Ersatz

material) [34]により表現している．そこでは，空洞領域を微小なヤング率を持つ材料で埋
め尽くすことで表現され，構造の境界近傍は材料物性が急峻に変化するものとして近似的
に表現される．このような人工的な弱い材料が過度に大きな変形を起こすと，接線剛性行
列が特異となり，構造解析は収束せずに失敗する．また，一般的なコンプライアント機構
の設計では，出力点の特定方向への変位を最大化するといった，定性的な動作要求が考慮
されるが，本研究のように，目標形状達成を誤差で定量的に評価する設計課題では，この
ような弱い材料が，変形形状に無視できない影響を与えうる．
このような人工的な弱材料を使用せずに有限要素解析を行うために，メッシュアダプテー

ション法 [56,57]に基づき，最適化過程で更新されるレベルセット関数等位面に応じて厳密
に構造境界を表現し，かつ，空洞領域は本当に構造が存在しないという，レベルセット関
数の定義に厳密に従った構造表現を考える．この手法は，Liら [64]が流体と構造との連成
解析のために，その界面を厳密に表現するために用いている．本研究では，この方法を応
用することで，構造・空洞の完全な二相表現を行う．
最適化の計算過程で，ゼロレベルセット等位面 ϕ(X) = 0に従い，材料メッシュTΩを生
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Fig. 4.3: Illustration of finite element mesh construction only for the material domain: 1.

Distinguish between the material and void domains according to ϕ(X) = 0; 2. Generate

FEM mesh for each domain; and 3. Leave the FEM mesh in material domain.

成し，ベースメッシュTD上で更新する．このモデル化手法の手順の概要を図 4.3に示し，
要約を以下に示す．

1. 固定設計領域Dを分割するベースメッシュTDを設定する．
2. ϕ(X)を更新した後に，ゼロレベルセット等位面 ϕ(X) = 0に従って物体領域と駆動領
域とを区別する (TD → T ′

D)．
3. それぞれの領域のメッシュを生成する (T ′

D → T̃ )．
4. T̃ から物体メッシュTΩのみを取り出す．

手順の 1と 2を実行する数値実装には，オープンソースライブラリMmg [57]を用いてい
る．このライブラリは，TD上のレベルセット関数の節点値に基づいて，以下の手順でメッ
シュ適応を行う.

i. ゼロレベルセット等位面と交差するメッシュ要素を区別する．
ii. ゼロレベルセット等位面と要素境界の交点に新しい点を追加し要素を分割する．
iii. メッシュアダプテーションアルゴリズムを使用して高品質のメッシュを生成する．
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Fig. 4.4: Bending analysis of a cantilever beam.

レベルセット関数による構造表現における移動界面によって生じうる要素の交差問題はこれ
らの手順によって解決される．本手法のさらなる詳細については文献 [57]を参照されたい．
周囲の構造部材と接続をもたない孤立した部分構造は，一般的にトポロジー最適化の過

程で観察され，これに起因して構造解析失敗が生じる可能性がある．例えば，何も支持を
もたない構造に荷重がかかると，解析は失敗し構造探索が実行できない．そこで，本研究
では，孤立した部分構造を持った場合でも有限要素解析実行可能とするために，微小なバ
ネ定数 kΩを持つ人工バネ部材を材料領域 Ωに配置する．これにより，周囲と連続をもた
ない孤立した部分構造が弾性支持を得て，荷重が負荷された場合でも解析が実行可能とな
る．なお，周囲と接続をもたない孤立した構造は，ほとんどの場合は最適計算過程で消失
する．変形しない場合には体積制約のみを考慮した探索感度をもつからである．なお，こ
の研究では構造部材間で発生しうる接触は無視している．

4.3.2 提案構造表現手法の効果の確認
本節では，簡単な数値計算例を通して，本研究で用いる厳密な構造表現の効果について調

べる．図 4.4に示すような，高さが 80.0 mmで横幅が 200.0 mmの片持ち梁を考え，左端境
界が固定され，右端中央で幅が 12.0 mmである境界に鉛直下向きに表面力 t N/mmの負荷
を受けている．材料定数はヤング率を 1.0 GPa，ポアソン比を 0.4とし，いま，レベルセッ
ト関数によって，この片持ち梁に複数の孔が発生したとすると，従来のErsatz materialに
よる近似構造表現と本研究で提案する厳密な構造表現を，図 4.5(a)と (b)に示す．図 4.5(a)

では，レベルセット関数に応じて，赤色領域では母材料に対して比率 1.0の，青色領域で
は比率 1.0× 10−6のヤング率により，構造と空洞を表現している．一方，(b)の厳密な構造
表現では，ゼロレベルセット等位面により構造境界が表現されることで，完全な構造・空
洞の二相表現となっている．これら二つの構造表現方法に対して，4.2節で述べた有限変形
解析に基づき変形解析を行う．
鉛直下向き表面力 tを最大 25.0 N/mmとし，5分割して負荷させるときの荷重・変位図

を図 4.6に，各構造表現方法における解析可能であった最大変位を示す変形形状を図 4.7に
それぞれ示す．なお，荷重・変位図 4.6において，変位は片持ち梁の右端境界の中央点の
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(a) Conventional method (Ersatz material)

(b) Proposed method

Fig. 4.5: Conventional and proposed structural representation according to level-set func-

tion.

鉛直下向きの値とする．結果から，Ersatz materialを用いた近似構造モデルは，表面力 t

が 15.0 N/mmまでしか変形解析ができなかったのに対し，提案する厳密な構造モデルは，
想定した最高荷重 t = 25.0 N/mmまでの変形解析が可能であった．図 4.7に示す変形図で
は，ふたつの構造表現による変形挙動はよく似通っている. しかし，(a)では左下の青色
領域の微小なヤング率を持つ材料が，圧縮を受けてメッシュ反転を起こしている．結果と
してさらに大きな荷重負荷 (t = 20.0N/mm)を受けたときに解析が失敗している．また，
t = 15.0N/mmにおける変位の誤差は，近似構造モデルでは−56.4 mm，厳密構造モデル
では−54.6 mmとなっており，相対誤差は 2.93%である．近似構造表現では厳密な表現に
対して下向き変位が大きくなっている．これは，構造境界が厳密に表現される提案手法に
対し，近似表現ではゼロレベルセット等位面付近において，ヤング率が滑らかに変化する
ように表現されているからだと考えられる．
以上から，構造のない空洞領域をErsatz materialにより近似的に表現するときの問題を

再現し，近似を用いずに完全な構造・空洞の二相表現を行うことで，変形の増大に伴うメッ
シュ反転を回避し，有限変形解析失敗を防ぐことができることを確認した．上記はほんの
一例にすぎず，メッシュ反転による解析失敗の発生しやすさは構造形態によって変化する．
実際の最適化の計算過程では，より複雑な構造形態の出現が想定される．一方，本手法は，
空洞領域を完全に除去することでそこに起因するメッシュ反転を回避することができ，抜
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Fig. 4.6: Load-displacement diagram of the cantilever beam analyzed in two different

structural representations.

本的に数値不安定性を解消することができる．

4.4 最適設計問題
4.4.1 数値計算モデル
コンプライアントモーフィングフラップの設計領域と境界条件を図 4.8に示す．母翼に

はNACA0012翼型を用い，コード長さ 60 %以降の後縁部がモーフィング変形するものと
する．翼表皮は，局所的な歪みを抑えるために 3 mmであるものとするが，それ以上の大
きさであれば設計領域内で自由に厚みを増すような構造を許容する．また，最後縁部の剛
性を確保するためにコード長さ 90 %以降を非設計領域とする．入力荷重はアクチュエータ
から設計領域内の矩形左端境界 Γinから作用されるものとする．Γoutは，変形形状を評価
するために用いる翼表皮外形境界である．翼表皮の左端境界は，上側は変位が完全固定さ
れ，下側は翼型前方へ滑り入るものとし，Y 方向の変位は固定でX方向ではばね定数 kに
より弾性支持される．
モーフィング翼が連続的に曲がるためには，翼表皮の上面が伸びるか下面が縮む必要が

ある．本研究では，下面の縮みを前縁方向へ滑り 入るように設定する．このとき，ばねに
よる弾性支持は，フラップが単に付け根である設計領域左端で折れ曲がることなく，連続
的な曲げを補助する役割をもち，モーフィングフラップが動作するために必要な入力荷重
の大きさや材料定数に応じて調整される設計パラメータである．
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(a) Conventional method (t = 15.0 N/mm)

(b) Proposed method (t = 25.0 N/mm)

Fig. 4.7: The deformed shapes for two different structural representation.

4.4.2 最適設計問題の定式化
本章で扱うコンプライアントモーフィングフラップの最適化問題では，以下の 3つの条

件が必要となる．

1. 目標形状と変形形状のRMS誤差を最小化する．
2. 入力荷重の負荷に耐えるためのエンドコンプライアンスを最小化する．
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Fig. 4.8: Design domain and boundary conditions of the morphing flap for NACA0012

wing model.

3. 反力荷重の負荷に耐えるためのエンドコンプラアインスを最小化する．

これらの 3つの条件は，図 4.9に示す解析条件 Case 1と 2，3でそれぞれ評価する．図
4.9(a)の解析では，モーフィングフラップの動作荷重 t̄1が作用するときに，モーフィング
フラップが目標形状を達成するかを確認する．Case 2と 3は，入力位置から受ける荷重 t̄2

を出力部へと伝達する剛性と，反対に出力位置から受ける荷重 t̄3を入力部へと伝達するた
めの剛性をそれぞれ評価するための解析条件である．これら 2つの条件はモーフィングフ
ラップの動作条件には関係ないが，一点ヒンジを回避する役割を担っている．柔軟性を担
うヒンジ構造付近では，ひずみエネルギー密度が急激に変化するのに対し，コンプライア
ンス最小化，すなわち，剛性最大化により得られた最適構造はひずみエネルギー密度は一
様に近くなる．このため，ひずみエネルギー密度が急激に変化を抑制することで，ヒンジ
構造の出現を回避することができる．また，kinと koutを導入することで，荷重の負荷を受
ける境界 (入力部，出力部)が変位を抑えるために，固定境界だけでなく，他方の弾性支持
と接続を有することで，入力部と出力部との構造接続が確保できる．kinと koutは大きいほ
ど入出力部の接続を促すための設計パラメータと解釈できる．
これら 3つの条件を考慮すると，最適設計問題は次式のように定義できる．

inf
ϕ

f =

(
3∑

i=1

wi

)−1 3∑
i=1

wifi (4.16)

subject to: G =

∫
Ω
dΩ∫

D
dΩ

− Vmax ≤ 0 (4.17)

ここで，f とGはそれぞれ目的関数と制約関数であり，wiは重み係数，Vmaxは体積分率の
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上限値である．全段落で述べた 3つの条件に対応して，fi (i = 1, 2, 3)は次のように定義さ
れる．

f1 =

(∫
Γout

∥u1 −U∥2 dΓ∫
Γout

∥U∥2 dΓ

)1/2

(4.18)

f2 =

∫
Γin

t̄2 · u2 dΓ∫
Γin

∥t̄2∥ dΓ
(4.19)

f3 =

∫
Γout

t̄3 · u3 dΓ∫
Γout

∥t̄3∥ dΓ
(4.20)

ここで f1は正規化された RMS誤差であり，変形していないノミナル状態では 1，目標形
状を完全に達成すると 0の値をとる．また，f2と f3はそれぞれ第 2条件と第 3条件のエン
ドコンプライアンス，Γinは入力荷重が作用する境界，Γoutは翼の外形であり出力変位を評
価する境界である．U は出力境界 Γoutで定義される目標の変位分布であり，4.5節で述べ
る．uと t̄は変位と事前に設定する表面力ベクトルである．uiは図 4.9における解析条件 i

に対応する変位場である．なお，モーフィングフラップが作動する際に翼型表面に作用す
る空気力は考慮していない．

4.4.3 感度解析
最適な構造形態を探索するために，目的関数の感度を導出する．随伴変数法により，目

的関数の感度は以下の様に与えられる．

f ′ =

(
3∑

i=1

wi

)−1 3∑
i=1

wi

f ′
i

∫
D
dΩ∫

D
∥f ′

i∥dΩ
(4.21)

ここで，設計感度 f ′
i と fi (i = 1, 2, 3)は次式で得られる [34]．

f ′
i = P i :

∂ũi

∂X
(4.22)

変位場ui (i = 1, 2, 3)は次のつり合い式の解である．∫
Ω

(
P 1 :

∂η1

∂X
+ kΩu1 · η1

)
dΩ−

∫
Γin

t̄1 · η1 dΓ = 0 (4.23)∫
Ω

(
P 2 :

∂η2

∂X
+ kΩu2 · η2

)
dΩ−

∫
Γin

t̄2 · η2 dΓ +

∫
Γout

koutu2 · η2 dΓ = 0 (4.24)∫
Ω

(
P 3 :

∂η3

∂X
+ kΩu3 · η3

)
dΩ−

∫
Γout

t̄3 · η3 dΓ +

∫
Γin

kinu3 · η3 dΓ = 0 (4.25)
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(a) Case 1: Operating conditions of morphing airfoil.

(b) Case 2: Analytical conditions for the stiffness to transfer the applied force from the input

point to the output point.

(c) Case 3: Analytical conditions for the stiffness to transfer the reaction force from the output

point to the input point.

Fig. 4.9: Analysis conditions of the compliant morphing flap design.

ここで，ũi (i = 1, 2, 3)は次式の随伴変位場を満たす随伴変位場である．∫
Ω

(
∂η1

∂X
:
∂P 1

∂F 1

:
∂ũ1

∂X
+ kΩũ1 · η1

)
dΩ (4.26)

−
∫
Γout

t̃1 · η1 dΓ = 0∫
Ω

(
∂η2

∂X
:
∂P 2

∂F 2

:
∂ũ2

∂X
+ kΩũ2 · η2

)
dΩ (4.27)

−
∫
Γin

t̃2 · η2 dΓ +

∫
Γout

koutũ2 · η2 dΓ = 0∫
Ω

(
∂η3

∂X
:
∂P 3

∂F 3

:
∂ũ3

∂X
+ kΩũ3 · η3

)
dΩ (4.28)

−
∫
Γout

t̃3 · η3dΓ +

∫
Γin

kinũ3 · η3 dΓ = 0
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Algorithm 1 Level-set-based topology optimization considering geometric nonlinearity.

1: Initialize the base mesh TD and the level set function ϕ

2: Mmg is performed to obtain T̃0 based on ϕ

3: Extract only the material mesh TΩ,0

4: for it = 0; it < Maxloop; it = it+ 1 do

5: Solve the governing equations on TΩ,it using the Newton-Raphson method, cf. Eqs.

(4.23) to (4.25)

6: Compute the objective function, cf. Eqs. (4.16)

7: if convergence then

8: break;

9: else

10: Solve the adjoint equations on TΩ,it , cf. Eqs. (4.26) to (4.28)

11: Compute sensitivity with respect to the objective function, cf. Eqs. (5.34)

12: Update the level-set function ϕit by solving the RDE on TD, cf. Eqs. (2.2)

13: Implement Mmg obtain T̃it+1 based on ϕit

14: Extract only the material mesh TΩ,it+1

15: end if

16: end for

ここで，式 (4.26)-(4.28)の右辺第 1項は式 (4.7)の左辺と同じ形になる．式 (4.23)-(4.25)を
解く過程で ∂P i/∂F iが得られるため，線形である随伴方程式を解くための追加の計算コス
トは無視できるほどである．また，上式において，t̃i (i = 1, 2, 3)は次式で表現できる．

t̃1 =
u1 −U(∫

Γout
∥U∥2 dΓ

∫
Γout

∥u1 −U∥2 dΓ
)1/2 (4.29)

t̃2 =
t̄2∫

Γin
∥t̄2∥ dΓ

(4.30)

t̃3 =
t̄3∫

Γout
∥t̄3∥ dΓ

(4.31)

感度解析の詳細については，文献 [34, 39]を参照されたい．

4.4.4 数値実装
メッシュアダプテーション手法と有限変形解析を用いたトポロジー最適化アルゴリズム

をAlgorithm 1に示す．
ベースメッシュTDとレベルセット関数を初期化した後，オープンソフトライブラリMmg

を実行し T̃ を生成し，構造解析のために材料領域のみのメッシュTΩを取り出す．その後に，
最適化計算ループが開始される．まず，有限変形解析を実行して境界値問題を解き，目的
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関数を計算する．最適設計問題が収束するか，あるいは，繰り返し計算回数の上限値に達
していれば，最適化を終了する．そうでなければ，目的関数に対する感度を計算する．収
束基準は，式 (4.32)を nopt回以上連続して満たしたときに最適化を終了する．

|fi − fi−1|
|fi−1|

< εopt, G ≤ 0 (4.32)

その後，レベルセット関数 ϕitをベースメッシュTD上で反応拡散方程式を解くことで更新
する．そして，Mmgを実行して T̃it+1を生成し，次のステップで有限変形解析を実行する
ための TΩ,it+1を得る．

4.5 数値計算例
提案したトポロジー最適設計法の妥当性と有効性を検証するために，線形弾性変形問題

と非線形弾性変形問題とのそれぞれに対する最適設計解の 2次元数値計算例を求める．全
ての計算例では，材料はアルミニウム合金を参考に，ヤング率を E = 70 GPa，ポアソ
ン比を ν = 0.35とする．これらの例では，平面ひずみを仮定し，厚さは単位長さとする．
また，有限要素に 3節点の三角形要素を利用する．有限要素解析には，汎用有限要素ソ
フト FreeFem++ [65]を使用する．三角形要素のサイズは 1.0から 2.0 mmの間で設定す
る．トポロジー最適設計においては，正則化パラメータと体積分率の上限値をそれぞれ，
5.0 × 10−6と 0.3とする．最適化計算の収束基準は εopt = 3.0 × 10−3と nopt = 5する．周
囲と接続をもたない孤立した部分構造が生じることで解析失敗に陥ることを防ぐために
用いる微小なバネ定数を kΩ = 7.0 × 10−6 N/mmとし，材料領域 Ωに配置する．そして，
モーフィングフラップの動作条件に対して，必要なバネ定数を k = 3.5 N/mmとし，また，
kout = 70× (

∫
Γin

dΓ/
∫
Γout

dΓ) N/mm，kin = 70 N/mmと設定する．なお，これらのバネ
定数は単位境界長さ当たりの値であるものとする

4.5.1 目標形状の設定
線形変形問題と非線形変形問題の目標形状を設定するために，図 4.10(a)に示す境界条

件の下で，線形変形解析と非線形変形解析をそれぞれ行った．このとき，鉛直方向と水平
方向の表面力は，それぞれ単位長さあたり tv = 80 Nと th = 1.0 Nとした．上記の解析条
件下で，線形変形解析と非線形変形解析により得られた変形を図 4.10(b)に示す．ここで
は，構造的に変形可能な形状として，これらをモーフィングフラップの目標変形形状と設
定する．
ここで得られた翼外形境界上の節点変位をU として，式 (4.18)のRMS誤差の計算に用

いる．なお，RMS誤差では，共通の節点に対して目標の変位U と実際の変位uとの誤差
を計算する．このとき，最適化の計算過程では，メッシュアダプテーション法により実際
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(a) Analysis condition.

(b) The two target shapes obtained by linear and nonlinear deformation analyses.

Fig. 4.10: Setting the target shapes.

Fig. 4.11: Interpolation of the target displacement U calculated on base mesh TD and the

error calculation method between actual displacement u and U in the structural mesh TΩ,it

changing in the optimization process.

の変位場を求めるメッシュが変化するため，あらかじめU を目標形状解析に用いる翼表皮
外形境界における節点の x座標で補間しておく．これにより，任意の節点座標に対し，U

とuとの誤差を計算する (図 4.11)．
次に，目標モーフィングフラップ形状を持つ翼型が，従来のフラップ形状を持つ翼型に
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Fig. 4.12: Airfoil used for the aerodynamic analysis and angle of attack (AoA) definition.

対して持つ空力的な利点を評価する．飛行条件は，従来の高揚力装置が主に作動する離着
陸を想定する．さらに，モーフィング翼の空力性能における流れは，文献 [66,67]で用いら
れているレイノルズ数Re = 4.2 × 106，マッハ数 0.167の非圧縮性流れを仮定する，空力
性能の解析には，2次元パネル法に基づく空力解析ソフトウェアXfoil [46]を用い，解析条
件は，遷移基準の臨界 n値Ncrit = 9，パネル分割数をN = 150とした．この解析条件を用
いて，従来のフラップ翼とモーフィングフラップ翼の空力性能を評価する (図 4.10(b)の非
線形変形)．迎え角 (AoA)は，流れ方向とノミナル翼型の翼弦線との間の角度として定義
される．
空力性能評価に用いる翼型を図 4.12に示す．ここでは，X ≥ 0.6mの断面領域が変形し

ている．従来のフラップ動作時の翼型は，翼端がモーフィングフラップと一致するように
生成した．迎角に対する揚力係数CLと抗力係数CDの変化と，揚抗比CL/CDの変化を図
4.13に示す．モーフィングフラップの目標翼型形状は，従来のフラップ翼型と比較して，抗
力係数CDは同じであるが，揚力係数CLが増加し，結果として，揚抗比CL/CDが改善し，
性能効率が向上している．一方，モーフィング翼型は滑らかに変形することで，失速迎角は
従来の翼型よりも大きくなると想定されているが，ほぼ同じで差がみられない．文献 [67]

では，Xfoilは揚力傾斜は実験値を正確に推定できるが，失速迎角に対しては推定精度が良
くないことが明らかにされている．失速迎角の比較はMajidと Jo [68]により行われている
が，詳細な空力解析手法が必要となるため，本研究では対象外とする．したがって，モー
フィングフラップの目標翼型形状は，失速迎角が相対的に改善される可能性がある．

4.5.2 最適設計解
はじめに，表面ベクトルを単位長さ当たり t̄1 = t̄2 = (−140, 0) Nとし，t̄3を次式で設定

した．
t̄3 = H

∫
Γin

dΓ∫
Γout

dΓ

(
− U

∥U∥

)
(4.33)
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Fig. 4.13: Improved aerodynamic performances of target deformation.
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(a) Linear design

(b) Nonlinear design

Fig. 4.14: Optimal structural configurations for the morphing flap design.

ここで，t̄3は目標変位と反対方向に作用すると仮定し，総力が t̄1と t̄2に等しくなるよう，
境界長さの比を乗じた．さらに，解析条件Case 3の境界条件では，Case 1と 2と比べると，
モーフィングフラップが容易に大きく変形しまう．このため，Hを 0.05とした．それから，
一点ヒンジ接続を避けるため，重み係数を調整し，以下では (w1, w2, w3) = (1.0, 0.5, 0.2)

とする．以上の条件から，線形変形解析と非線形変形解析によって得られた最適設計解を
示す．
得られた最適解の構造形態を，線形変形問題と非線形変形問題に対してそれぞれ図4.14(a)

と (b)に示す．また，図 4.15(a)と (b)に設計表面力 t̄1を負荷した場合の変形形状 (解析条
件Case 1)を示す．図 4.16(a)と (b)では，それぞれの問題に対して，目標形状と変形形状
とを比較する．
最適設計解の構造形態は，図 4.14に示すように，主に荷重入力位置を翼表皮によって特

徴づけられている．荷重入力を翼表皮の下面へと伝達するための部分構造と，翼表皮の厚
みが水平方向に変化している．図 4.15は，翼表皮の下面が翼型前縁方向に引き込まれる
ことが変形の駆動力となっており，これに対して翼表皮の厚さが変化することで，曲げ変
形の程度が調整され，目標形状への達成度を高めていることがわかる．線形設計解と非線
形設計とで，目標形状の実現度はほぼ同じであり (図 4.16)，RMS誤差はそれぞれ 0.133と
0.0317であった．これらのRMS誤差の値は，目標形状と完全に一致すればゼロとなるため，
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(a) Linear design

(b) Nonlinear design

Fig. 4.15: Deformed shapes obtained by analysis (Case 1: operating conditions of morphing

airfoil) under each design.

わずかに大きい値であるが，翼の最後縁部，つまり舵角は目標形状とよく一致している．
最適化過程における構造形態の変化を図 4.17(a)から (f)に示す．また，非線形設計問題

に対する目的関数と制約関数の収束履歴を図 4.18(a)から (d)に示す．図 4.17に見られるよ
うに，最適化の初期段階では，翼の上下面とを分断するように構造形態が消失し，その後，
主に荷重入力を翼表皮の下面へと伝達する部分構造，後縁部付近で翼表皮を上下に繋ぐ部
分構造が表れている．このような構造形態の変化に応じて，図 4.18に示す最適化の収束履
歴に目立つ振動が生じている．この後，構造形態の探索は細部を中心に行われたため，目
的関数の振動は落ち着き，480回目に収束基準を満たし最適化計算が終了した．なお，こ
のときの体積分率は上限 0.30に対して 0.273であり，体積制約を満たしている．

4.5.3 最適設計解の比較
線形設計解と非線形設計解を，線形変形解析によって評価したときの目的関数の値を表

4.1で，また反対に，両設計解を非線形変形解析によって評価した目的関数の値を表 4.2で
比較する．ここで，RMS誤差 f1を評価するときは，変形解析条件に応じた目標形状との
誤差を評価した．すなわち，線形変形解析を実行する表 4.1では，線形問題の目標形状，非
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Fig. 4.16: Comparison between the deformed shape and the target shape obtained by linear

deformation analysis (Case 1: operating conditions of morphing airfoil).

線形変形解析を実行する表 4.1では，非線形問題の目標形状をRMS誤差評価に用いた．表
4.1と 4.2のどちらにおいても，それぞれの変形解析条件と最適化条件が同一である設計解
の方が，優れていることがわかる．
線形設計解の非線形変形解析により得られた変形形状と，非線形設計解の線形変形解析

により得られた変形形状を図 4.19の (a)と (b)に示す．図 4.16(a)に示したように，線形問
題では，最適解は目標形状へと 90 %程度達成している．本研究では接触を考慮していない
ため，内側の細長い構造部材が翼表皮上面を貫通するが，線形設計解は非線形変形時に目
標形状から大きく外れている．4.5.1節では，同じ荷重条件に対して線形変形と非線形変形
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(a) Iteration 50 (b) Iteration 75

(d) Iteration 150 (c) Iteration 125

(e) Iteration 200 (f) Iteration 300

Fig. 4.17: Topology changes at different iterations during optimization.

をそれぞれ仮定し，得られた変形形状を目標形状とした．最適設計解が目標形状に変形す
るということは，内部の構造形態が入力された荷重を，4.5.1節で設定した荷重条件に相当
するよう変換すると捉えることができる．しかし，線形設計解は，内部構造の変形に伴う

Table 4.1: Values of objective functions of two optimal solutions verified through linear

deformation analysis.

Design case f1 f2 f3

Linear 0.133 2.97 6.04

Nonlinear 0.335 3.50 4.86

Linear / Nonlinear 0.397 0.849 1.24

Table 4.2: Values of objective functions of two optimal solutions verified through nonlinear

deformation analysis.

Design case f1 f2 f3

Nonlinear 0.0317 2.90 3.89

Linear 0.312 2.63 4.65

Nonlinear / Linear 0.102 1.10 0.837
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Table 4.3: Comparison of the calculation times of optimization process [min]: Windows

PC with an Intel Core i9-12900KS (3.40 GHz frequency, 16 cores) and 128GB memory is

used .

Computational time Linear problem Nonlinear problem

Minutes 50 1494

非線形性を考慮していないため，非線形変形解析実行時に変形形状が大きく変化している．
このことは，線形問題で適切な目標形状へと達成する線形設計解が得られても，非線形変
形解析では同じ荷重条件であったとしても目標形状を達成できないことを示している．ま
た，反対に，非線形設計解は，線形変形ではRMS誤差 f1が 0.312であり目標形状をよく
達成していない．以上から，最適化の過程でコンプライアントモーフィング翼型の変形に
伴う非線形を考慮する必要があるといえる．一方，変形を忠実に再現した結果として，計
算時間は表 4.3に示すように約 30倍増加している．

4.5.4 荷重増大に伴う変形応答
非線形設計解の変形過程を確認するため，設計表面力 t̄1を単位長さ当たり 28 N間隔で

5段階に分割し，解析条件Case 1に適用する．入力荷重が増えるにつれて，徐々に大きく
なる変形過程の様子を図 4.20に示す．荷重負荷が大きくなるにつれて，曲げ変形は主に翼
上面中央部で大きくなった．そのため，最適設計解の非線形変形特性は翼の表皮の厚さに
依存しており，これらの非線形変形の特徴により，非線形変形問題を考慮した最適設計解
は目標形状に近づけている．

4.5.5 空力性能解析
最後に，最適設計解の変形形状の空力性能を評価する．4.5.1節では，RMS誤差を目標

形状に対する達成度の指標として定義し，RMS誤差が空力性能の変化にどの程度影響する
かを調べる．ここでは，4.5.1 節と同じ空力解析条件で，目標モーフィングフラップと従来
のフラップ翼型を用いた最適設計解の変形形状を持つ翼型の空力性能の比較を行う．
3つの翼型の揚力係数CLと抗力係数CDの変化と，揚抗比CL/CDの迎角に対する変化

を図 4.21に示す．最適解の変形形状と目標形状とのRMS誤差は 0.0317と完全に目標形状
と一致してはいないが，翼の最後縁部，つまり舵角はほぼ同じである．一方，CL/CDは同
じ傾向であったが，CLと CDの値の違いが顕著にみられる．最大 CLと最大 CL/CDは従
来のフラップ翼に比べて増加し，空力性能が向上している．ただし，結果として空力性能
が向上したとはいえ，空力性能を直接考慮した設計ではないため，意図した結果というわ
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けではない．この研究では，空力性能と構造性能は考慮されていないが，モーフィングフ
ラップの設計には，それらを同時に考慮できることが望ましい．

4.6 まとめ
本章では，コンプライアントモーフィングフラップの有限変形を考慮してトポロジー最

適設計を行うため，有限変形解析と，数値不安定を回避し，かつ，構造を厳密に表現する
ための手法とを併せて統合するトポロジー最適設計を提案した．数値計算例を通して，本
研究で提案する方法の妥当性を検証した．結果を以下に示す．

1. コンプライアントモーフィング翼型の有限変形するときの非線形性として，主に幾何
学非線形を考慮するために圧縮性ネオフック体の構成則を採用し，有限変形解析の定
式化を行った．

2. 数値不安定を回避し，かつ，構造を厳密に表現するために，最適計算の過程で変化す
るレベルセット関数に応じて構造境界を厳密に表現し，空洞領域を完全に取り除くた
めの構造表現手法をメッシュアダプテーション法を応用することで提案した．複数の
孔を有する片持ち梁の有限変形解析を通して，数値不安定解消の効果を確認した．

3. 最適設計問題の定式化では，提案構造表現手法により厳密に空洞領域を取り除くこと
で構造接続の分断を招く一点ヒンジ接続を避けるため，入出力荷重が作用するときの
エンドコンプライアンスを同時に考慮する多目的最適設計問題の定式化を行った．感
度解析では，有限変形理論に基づく目的関数の設計変数に関する設計感度を導出した．
有限変形解析と提案構造表現手法を併せてトポロジー最適設計へと統合する最適化ア
ルゴリズムを構築した．

4. 数値計算例を通して，本研究で提唱する方法論の検証を行った．すなわち，提案構造
表現手法により有限変形解析が失敗することなく最適設計解が得られることを示した．
また，変形挙動が線形であるときと非線形であるときの最適設計解を比較し，コンプラ
イアントモーフィング翼型の非線形変形を考慮する設計が重要であるとの結論を得た．

5. 数値計算例の最後に，得られた最適設計解の空力性能を評価した．そこでは，事前に
設定した目標形状をよく達成したからといって，目標形状が持つ空力性能とよく一致
するわけではない．これは，空力性能を直接考慮せずに，目標形状を介して最適解に
反映させようとした結果である．空力性能を考慮し，かつ，構造性能を同時に考慮す
ることが，空力・構造ともに優れたコンプライアントモーフィングフラップを設計す
るためにより有効な一方策となるとの見通しを得た．
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Fig. 4.18: History of the objective and constraint functions for the nonlinear morphing

flap design.
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(a) Nonlinear deformation of the linear design

(b) Linear deformation of the nonlinear design

Fig. 4.19: The deformed shapes of the optimal solutions under unassumed deformation

conditions: (a) is Comparison between the deformed shape and the target shape obtained

by linear deformation analysis (Case 1: operating conditions of morphing airfoil).
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Fig. 4.21: Comparison of aerodynamic performance for the target and deformed shapes of

the optimal solution. The conventional (kinked) shape and the target (morphing) shape

were shown in Fig. 4.12 and the deformed shape was shown in Fig. 4.16 (b) as the nonlinear

design and compared with the target shape.
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　第5章

空力性能に基づくトポロジー最適設計

5.1 はじめに
本章では，空力性能と構造性能とを同時に最適化するために，モーフィング変形した後

の翼型と内部機構を同時に得るトポロジー最適設計手法を提案する．3章と 4章の取り組
みの様に，既定の目標形状への達成を考える場合，その形状には空力性能が最大となる理
想的な形状を選択したとして，構造変形により達成可能かどうかは事前にわからないとい
う問題がある．さらに．最適設計ではその目標形状に近づけるが，形状が近いからと言っ
て空力性能が優れているという保証はなく，また，目標形状達成ばかりを優先することで
構造性能が犠牲となる可能性があるという問題もある．これを解決するために，形状から
構造への一方通行でなく，変形した結果である翼型形状の空力性能と，その変形を実現す
るための内部構造性能との双方を同時に向上させる設計手法構築を目指す．
こうした課題に取り組んだ研究に文献 [9,12]がある．そこでは，翼型形状と内部のコン

プライアント機構に加えてアクチュエータを設計変数に含めた最適設計であり，遺伝的ア
ルゴリズムにより確率論的に最適設計解を求めている．一方，これらの研究は，内部構造
に梁の配置を考えた離散トポロジー最適化であり，構造表現の自由度に乏しい．本研究で
は，より構造設計の自由度を向上させるため，連続体トポロジー最適化により，コンプラ
イアントモーフィングフラップを設計する．しかしながら，この連続体の方法は，離散の
方法とは異なり，勾配法を基にした構造探索を行うため，空力応答に基づく評価指標を考
慮した構造探索の感度を求めることが必要となる．
空力構造最適設計を行った研究には文献 [69–73]がある．Kennedyら [69]は，パネル法

を用いて翼形状と剛性を確保する内部構造を同時に最適設計する手法を提案した．Conlan-

Smithら [70]も同様に，パネル法に基づき空力弾性を考慮した内部構造最適化，翼の外形
形状最適化 [71]を行い，Høghøjら [72]は翼型形状と内部構造をトポロジー最適設計した．
Gomesら [73]は，翼型外形形状と内部構造形態とを同時に最適設計するために，方程式に
基づき空力応答を評価し，トポロジー最適化により構造を探索した．これらの多くは空力
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解析には数値計算コストを抑えるためにパネル法を用い，作用する空力荷重に対して変形
を抑えるために剛性を確保するための設計，あるいは，受動的に変形させられてしまった
場合に空力性能を向上させる設計である．このほか調べた限り，モーフィングフラップの
様に，能動的に変形した後の翼型の空力性能を考慮した構造最適化は，これまでに報告さ
れていない．
そこで，本研究では，翼型が弾性変形した後のモーフィング形状における空力性能と内

部機構の構造性能を同時に最適化できるトポロジー最適設計手法を提案する．空力解析に
は，コンプライアント翼型が動作する流れは，非圧縮・非粘性のポテンシャル流れを仮定
し，忠実度と計算コストを抑えたパネル法を採用しする．そして，これを構造解析に用い
る有限要素法と組み合わせることで，空力と構造との間の作用を評価する．この空力と構
造との連成解析を行う物理モデルを，従来のトポロジー最適設計に統合する．そこでは，
構造から空力への一方向作用のみを考慮し，変形後翼型の空力応答に基づき空力性能を向
上させる構造探索指針である感度を導出する．最適設計問題では，コンプライアントモー
フィングフラップの空力性能と構造性能とを同時に最適化する定式化を行う．数値計算例
を通して，翼型の変形の空力性能と，内部機構の入力エネルギーとを最適化するコンプラ
イアントモーフィングフラップの内部構造を示し，設計手法の妥当性について議論する．

5.2 パネル法を用いた空力性能評価
5.2.1 パネル法を用いた空力解析
本研究では，ポテンシャル流れを仮定し，空力応答を評価するためにソース・ダブレッ

トパネル法 [74]を用いる．この方法では，流れの中におかれた翼型境界を微小なパネルに
分割し，各パネル要素に分布するソースσを既知として与えることで，未知のダブレット
µを求める方法である．翼型境界内部のポテンシャルΦinが一定で，その表面を通過する
流れがないとき次の境界条件式が成立する．

1

2π

∫
Γ

[
σ
1

r
− µ

∂

∂n

(
1

r

)]
dΓ = 0 (5.1)

Cµ+Bσ = 0 (5.2)

ここで，CとBは空力影響係数行列であり，パネル分割数がN であるときN×N 行列と
なる．その成分である cijと bijは次式で定義される．

cij ≡ −1

2

∫
Γj

∂

∂n
(lnrij)dΓ (5.3)

bij ≡
1

2

∫
Γj

(lnrij)dΓ (5.4)
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Fig. 5.1: Distance from the ith panel midpoint to the jth panel in the aerodynamic influence

coefficient.

ここで，rijは，図 5.1に示すように，i(= 1 → N)番目のパネルの中点から j番目のパネル
Γj上の点との距離であり，nは各パネルの法線方向を表す．各パネルのソース σjは，流れ
の速度U∞と j番目のパネルの法線ベクトルnjとの内積により次式で与えられる．

σj = U∞ · nj (5.5)

ここで，µは次式で定義されるクッタの条件に従わなければならない．

(µ1 − µN) + µW = 0 (5.6)

このとき，µの影響係数CはN + 1個目の未知数として後流のダブレット µW を考慮する
必要があり，式 (5.2)の第一項目は次式となる．

N+1∑
j=1

cijµj =



c11 c12 · · · c1N c1W

c21 c22 · · · c1N c2W
...

...
. . .

...
...

cN1 cN2 · · · cNN cNW

1 0 · · · −1 1





µ1

µ2

...

µN

µW


(5.7)

式 (5.6)から，µW を µN − µ1で置き換えると，例えば，上式の一列目は次式のように書
ける．

(c11 − c1W )µ1 + c12µ2 + · · ·+ (c1N + c1W )µN (5.8)

同様に他の列について考えると，µW のを µN − µ1による置き換えにより変化するのは，1
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とN 列目だけであり，影響係数行列Cを，次式に従う行列A(= aij)として書き直す．

aij = cij, j ̸= 1, N (5.9)

ai1 = ci1 − ciW , j = 1 (5.10)

aiN = ciN − ciW , j = N (5.11)

したがって，クッタの条件を考慮して，式 (5.2)は，空力応答 µが満たすべき支配方程式
ra = 0として次のように書き表せる．

ra = Aµ+Bσ = 0 (5.12)

式 (5.12)と式 (5.3)-(5.5)，(5.9)-(5.11)よりµが求められる．
続いて，求められたダブレットµにより，圧力分布と揚力係数を計算する．翼型表面の

ポテンシャルΦは，ダブレット µの定義から，次のように求めることができる．

Φj = −µj (5.13)

各パネルの接線速度成分Utは，速度ポテンシャルの接線方向微分により次式で求められる．

Ut =
∂Φ

∂l
(5.14)

ここで，lは翼型表面の接線を表す．この値を基に，圧力係数は次式で計算できる．

Cpj = 1−
U2
tj

|U∞|2
(5.15)

また，局所的な揚力係数分布はパネル jに対する圧力係数により次式で計算できる．

∆CLj
= −Cpj cosαj

∆lj
c

(5.16)

ここで，cは変形後コード長長さである．したがって，翼型全体の揚力係数は次式で計算
できる．

CL =
N∑
j=1

∆CLj
(5.17)

5.2.2 変位と荷重の伝達
本研究では，空力と構造の応答を個別の支配方程式を解き，異なる物理挙動間の作用を

考える弱連成解析を基に定式化する．このとき，翼型形状において，空力パネルと構造メッ
シュとで節点が一致しないため，空力と構造のどちらかの節点値をもう一方の異なる節点
へと引き渡す必要がある．本研究では，図 5.2に示すように，空力と構造の一方の節点値
を x座標に対して補間し，もう一方の節点の x座標に応じて値を再現する．
以下に，構造応答である変位を空力パネル節点へと伝達する手順を示す．
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Fig. 5.2: Illustration of the transfer of calculated values between different nodes of the

aerodynamic panel and the structural mesh.

1. 構造変位を有限要素解析により求める
2. 構造外形境界上の節点に対してのみ，その節点 x座標と節点値である変位uを取り出
す．そして，xに対して変位uを補間する (補間関数を I(x)とする)

3. 空力節点の x座標から補間関数に基づき節点座標 xaeroに対応する変位 I(xaero)を再現
する

4. 変位を反映した空力節点を用いて空力応答を式 (5.12)により求める

図 5.3に構造の変位応答を空力パネルへと伝達した計算例について示す．
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Fig. 5.3: Aerodynamic panel nodes reflecting structural displacements.

5.3 空力応答に基づく評価指標の構造設計変数に対する感度
の導出

以下では，変形した後の翼型形状の空力性能を最適化する構造探索を行うための，構造
から空力への一方向作用のみを考考慮した最適設計問題の定式化および感度解析を行う．
なお，反対に，空力から構造への一方向作用のみを考慮したコンプライアント翼型の剛性
最大化問題を付録B.1に示す．

5.3.1 空力性能を考慮した構造最適設計問題
本研究では，変形した後の翼型形状の空力性能を最適化する構造探索を行うため，構造

から空力への一方向作用のみを考慮する．すなわち，構造の変位により翼型は変形して空力
応答は変化するが，逆に，空力によって構造は変形させられないと仮定する．このとき，空
力応答に基づく評価指標 f(µ,u)は，構造を表す設計変数 ϕにより変化する構造応答u(変
位)，またそれが空力に作用した結果としての空力応答µ(ダブレット)によりはじめて評価
できる．これらの物理応答µとuが満たすべき支配方程式 ra(µ,u) = 0と rs(u,ϕ) = 0を
制約条件として，最適設計問題は次式のように定式化できる．なおここでは，体積制約や
構造性能は定式化に含めず，空力性能に対する感度解析のみに着目する，

Maximize :　 f(µ,u) (5.18)

subject to :　 ra(µ,u) = A(u)µ+B(u)σ(u) = 0 (5.19)

　 rs(u,ϕ) = K(ϕ)u− t = 0 (5.20)

ここで，支配方程式 (5.19)において，空力影響係数AとB，ソース σは，翼型形状で決
まるため，構造変位の作用を考える本問題では，uの関数として表される．「構造から空力
への一方向作用」は，式 (5.19)は変数に構造に関する物理量の変位uを含むのに対し，式
(5.20)ではダブレットµを含まない点に反映されている．
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5.3.2 空力性能の構造設計変数に対する感度解析
随伴変数法では，ラグランジュ関数F を任意の随伴変数 µ̃と ũを導入することで次式で

定義する．

F (µ,u, ϕ) = f(µ,u) + µ̃Tra(µ,u) + ũTrs(u, ϕ) (5.21)

ラグランジュ関数の設計変数 ϕに対する勾配は次のように計算できる．
dF

dϕ
=ũT∂rs

∂ϕ
+

(
∂f

∂µ
+ µ̃T∂ra

∂µ

)
dµ

dϕ
+

(
∂f

∂u
+ µ̃T∂ra

∂u
+ λT

s

∂rs
∂u

)
du

dϕ

=ũT∂K(ϕ)

∂ϕ
u (5.22)

ただし，式 (5.21)から (5.22)への変形では，µ̃と ũは次式の随伴方程式を満たすものと
した．

∂f

∂µ
+ µ̃T∂ra

∂µ
= 0 (5.23)

∂f

∂u
+ µ̃T∂ra

∂u
+ ũT∂rs

∂u
= 0 (5.24)

状態方程式 (5.19)と (5.20)を代入して整理すると，随伴方程式は次式に書き直せる．

ATµ̃+

(
∂f

∂µ

)T

= 0 (5.25)

KTũ− t̃ = 0 (5.26)

ここで，t̃は次式で与えた．

t̃ = −

[
∂f

∂u
+

(
∂A

∂u
µ+

∂B

∂u
σ +B

∂σ

∂u

)T

µ̃

]
(5.27)

これらの随伴方程式 (5.36)と (5.37)は，支配方程式 (5.19)と (5.20)と同様に解くことがで
き，また，式 (5.36)は µ̃のみを含むことから，逐次的に解けばよい．そして求められられ
た ũを式 (5.22)に代入したものが設計感度 dF/dϕとなる．

5.4 最適設計問題の定式化
本研究では，前章までに述べた物理モデルと，空力応答評価指標を考慮したトポロジー

最適設計に基づき，変形した後の翼型の空力性能と内部機構の構造性能を考慮した最適設
計問題を考える．まず，コンプライアントモーフィングフラップモデルについて述べた後，
最適設計問題の定式化について述べる．
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5.4.1 数値計算モデル
　本研究では，図 5.4に示す，翼弦長 1.0 mのNACA0012翼型を基にしたコンプライア

ントモーフィングフラップモデルを考える．コード長さ 30.0 %以降をモーフィング変形す
る領域と仮定し，その内部を設計領域とする．翼表皮は非設計領域とし，厚さは翼表皮の
局所変形を防ぐために 3 mmで一定とする．また，翼型は x軸方向 200から 300 mmの区
間に完全変位固定境界Γuをもつものとする．そして，入力荷重は翼型内部のアクチュエー
タから受けるものとし，入力位置は固定とする．
モーフィングフラップが連続的に曲げ変形をするためには，翼表皮上面の長さが増える

か下面の長さが減るかのどちらかが必要となる．本研究では，後者を想定し，翼表皮下面
が翼型前縁方向へ引き込まれる境界条件を設定する．このとき，空力解析の都合上，変位
が不連続となり変位伝達を受けた空力パネルが重ならないように留意し，図 5.4の拡大部
に示すような境界条件を設定する．ここで，図中青色の x軸方向 200から 350 mmの区間
の翼表皮下面は周囲の材料と比べて柔な材料 (ヤング率Esoft)をもつものとする．これは例
えば，引き込まれる端部が弾性支持を受ける，あるいは，例えばコルゲート構造など，圧
縮変形がしやすい構造材料などを再現するものとして想定する．

5.4.2 最適設計問題の定式化
　いま，コンプライアントモーフィング翼型の設計問題を，揚力を向上させたく，かつ，

入力エネルギーは抑えたいという要求に基づき定式化する．このとき，空力性能と構造性
能としての目的関数を，次式で示される揚力係数 CLとアクチュエータからの入力エネル

Fig. 5.4: Design domain and boudary conditions.
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ギーEinとする．

CL(µ) =
N∑
j=1

− Cpj(µ) cosαj
∆lj
c

(5.28)

Ein(u) =
M∑
k=1

tkuk/tku
0
k (5.29)

ここで，jとN は空力パネル番号とその総数，kとM は入力荷重が作用した構造メッシュ
の節点番号とその総数であり，u0は探索初期の変位である．体積分率制約を与え，この空
力性能と構造性能を同時に考慮する多目的最適設計問題を，線形和スカラー化により次式
で定式化する．

Maximize :　 f(µ,u) = CL(µ) + wEin(u) (5.30)

subject to :　 ra(µ,u) = A(u)µ+B(u)σ(u) = 0 (5.31)

　 rs(u,ϕ) = K(ϕ)u− t = 0 (5.32)

　 g(ϕ) =

∫
Ω
dΩ∫

D
dΩ

− Vmax ≤ 0 (5.33)

ここで，Vmaxは体積分率の上限値を表す．wは重み係数を表し，これは例えば，小さく設
定すると，「空力性能を向上させるために入力エネルギーが大きくなってしまっても構わな
い」という設計者の意図を反映することになる．

5.4.3 感度解析
本節で定式化した空力・構造多目的最適設計問題に対する設計感度を，5.3節で導出した

空力性能に対する設計感度を基に導出する．随伴変数法により，目的関数の感度は以下の
様に与えられる．

f ′ =
f ′ ∫

D
dΩ∫

D
∥f ′∥dΩ

(5.34)

ここで，設計感度 f ′は次式で得られる [34]．

f ′ =
dF

dϕ
= ũT∂K(ϕ)

∂ϕ
u (5.35)

随伴変位場 ũは次式の随伴方程式を逐次的に解くことで求められる．

ATµ̃+

(
∂f

∂µ

)T

= 0 (5.36)

KTũ− t̃ = 0 (5.37)

ここで，t̃は次式で与えた．

t̃ = −

[
∂f

∂µ
+

(
∂A

∂u
µ+

∂B

∂u
σ +B

∂σ

∂u

)T

µ̃

]
+ w

(
t

tu0

)
(5.38)
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Fig. 5.5: Flowchart of compliant morphing flap design that simultaneously considers aero-

dynamic and structural performances.

空力性能に加えて構造性能を多目的として考慮することは，上式の右辺第 2項目が追加さ
れていることに反映されている．

5.4.4 数値実装
図 5.5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，構造の

支配方程式 (5.20)を有限要素法により解き変位場を求める．そして，翼型外形における変
位を伝達した空力パネルを用いて空力の支配方程式 (5.19)をソース・ダブレットパネル法
により解き，ダブレット強さを求める．これらから，目的関数を評価する．このとき，収
束していなければ，次に，随伴方程式 (5.36)と (5.37)を逐次的に解くことで設計感度を求
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式 (2.5)により更新し，レ
ベルセット関数を更新する．この過程を収束まで繰り返すことで，最適形態を求める，
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5.5 数値計算例
空力解析パネルは，ノミナル翼型形状を等角分割法により 180分割し，構造モデルは設

計領域を三角形要素で 37833分割する．空力モデルに関して流速は U∞ = 1.0 m/sであり，
以下の全ての数値計算例では迎角は 0度を考えるものとする．また，構造モデルに関して
材料定数はヤング率E = 1.0 GPa，ポアソン比 ν = 0.3とし，翼表皮下面の柔な材料は母
材に対して比率がEsoft/E = 0.05となるようヤング率を設定する．トポロジー最適化にお
いては，K = 1.0，正則化係数を τ = 1.0× 10−7と設定し，また，空洞領域の縦弾性係数
は物体領域の 10－ 5倍と設定する．以降の全ての数値計算例では，体積分率の上限値 Vmax

を 0.25，入力荷重は水平方向左向きに作用するものとし，表面力 t = (−5.0, 0) N/mmと
設定する．

5.5.1 最適設計解
空力性能と構造性能を考慮したコンプライアントモーフィングフラップの多目的最適設

計に対して，複数の最適解候補を求めるために，重み係数をw = 1.0, 1.5, 2.0, 4.0, 6.0と
したときの最適化結果を示す．
目的関数と体積分率の履歴を図 5.6に示す．また，5つの最適化計算の目的関数に対し

て，揚力係数CLと入力エネルギーEinを図 5.7に示す．重み係数wによっては，探索過程
で目的関数の収束性が悪く，特に，空力性能である CLの振動が構造性能 Einの収束履歴
と比べて目立っている．そのため，本論文では最適化計算の繰り返し回数が 250回目の最
終回の構造形態を最適解とする．各重み係数に対する最適解のCLとEinの値を表 5.1にま
とめる．CLとEinはwが小さいほどどちらもに大きく，また，wが大きいほど反対にどち
らも小さくなっていて，互いに正の相関にあることがわかる．また，最適設計問題におい
て，CLは大きくしたくEinは小さくしたいため，これらの関係はトレードオフとなってい
るといえる．重み係数は，例えば，wの値が小さいほど「空力性能を良くするかわりに入
力エネルギーは大きくなってもいい」という設計の意図を反映するため，その通りの結果
となっている．

Table 5.1: Lift coefficient CL and input energy Ein of the optimized solutions.

Weighting factor w Lift coefficient CL Input energy Ein

(a) w=1.0 1.28 16.7

(b) w=1.5 0.957 12.7

(c) w=2.0 0.749 11.8

(d) w=4.0 0.365 5.63

(e) w=6.0 0.0473 1.50
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続いて，図 5.8，5.9に，得られた最適設計解の構造形態とその変形形状を示す．図 5.8の
構造形態を縦に比較すると，上にいくほどより後縁で荷重入力位置から伸びる部分構造が
翼表皮と接続をもつ．一方，下に行くほど，入力エネルギーを小さくするために荷重入力
部を変位させない構造形態となる．特に設計解 (e)では，入力エネルギー最小化を過度に
優先した結果，入力部付近に材料分布が集中することで荷重入力部の変位を最小化してお
り，出力としての翼型外形の変形も最小限に抑えられている．こうした構造形態の変化に
より，大まかにみると，下に行くほど翼型の変形を妨げる構造形態となっており，これが
結果として揚力係数CLと入力エネルギーEinのどちらも減少させている．また，重み係数
w = 2.0の設計解 (c)では，翼型の変形が前縁部から後縁部にかけて逆 S字となるように，
特に最後縁部付近で折れ曲がるような変形が生じている．設計解 (b)と (c)は最後縁部の変
位がおよそ等しく，水平，鉛直方向の変位を u, vとすると，(b)では (u, v) = (7.45, 93.6)，
(c)では (u, v) = (7.09, 93.5)となっており，設計解 (c)を基準とする vの相対誤差は 0.54

%である．一方，CLは 0.957から 0.749へ約 21.7 %小さく，また，Einは 12.7から 11.8へ
約 7.1 %小さくなっている．このことは，重み係数を小さくし，荷重入力位置の変位を抑
えながら揚力係数を増大させようとした場合，最後縁部の変位は大きくなるが，逆 S字の
様に空力性能の観点からは有害な変形が生じたと考えられる．

5.5.2 変形後の翼型形状と圧力分布
前節で示した複数の最適解のうちw = 1.0, 2.0, 4.0の設計解に対し，変形後の翼型形状

を図 5.10で比較する．ここで，破線は変形前のノミナル翼型，実線は最適解が変形した後
の翼型形状である．翼の最後縁部はwが小さいほど鉛直方向に大きく変位しており，前節
で触れたように wが 1.5と 2.0ではほとんど変わらない．これらの変形後翼型の圧力分布
を図 5.11で比較する．wが小さいほど，圧力曲線が囲む面積が広くなっており，結果的に
揚力係数が大きくなっているといえる．
圧力分布は局所的に凹凸が確認が生じていて，例えば，いずれの設計解も xが 0.3と 0.6

m付近で負圧が凸となっている．この図では，縦軸を上が負の値を取るよう反転しており，
およそ曲線の上下が翼型外形の上下面に対応している．そのため，この凸部分は，設計解
における設計領域の左端上面と，設計領域中腹部分で翼表皮上面と斜めの構造部材が接続
を有している部分，すなわち，局所的に曲げ変形が生じている部分に対応している．こう
した圧力分布の凹凸は，完全に滑らか連続的ではないコンプライアント機構として曲げ変
形実現に伴う特性といえる．しかしながら，w = 1.0であるときの圧力曲線は凸があるもの
の，結果としてCLは 1.28となる程度に全体として大きな値を取っている．一方，w = 2.0

の設計解では，xがおよそ 0.5 mの位置で，圧力曲線が囲む領域が小さくなるような変化
を示している．w = 2.0の変形形状は，x = 0.5 m付近で，上面では外向きに凹で下面では
凸な形状をしていることに起因すると考えられる．こうした変形は，揚力係数を減少させ
る主な有害変形であるといえる．なお，以上では，圧力分布を確認することで設計解の空
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力特性の事後評価を行ったが，設計過程では圧力曲線や形状の幾何特徴については何ら考
慮してはいない．よって，本節の数値計算例では，空力性能の観点から有害とみなした変
形は，構造性能を優先，すなわち，揚力係数は向上させたいが入力エネルギーは抑えたい
設計意図の結果として，空力・構造性能間のトレードオフから生じたと解釈する．

5.6 まとめ
本章では，コンプライアントモーフィング翼型の空力性能と構造性能を同時に向上させ

るために，空力解析を統合したトポロジー最適設計手法を提案し，空力性能に基づき構造
を探索するための感度を導出した．数値計算例を通して，本研究で提案する方法の妥当性
を検証した．結果を以下に示す．

1. 最適設計過程における変形した翼型の空力性能を評価するために，計算コストが安価
なポテンシャル流れに基づソース・ダブレットパネル法を構造解析のための有限要素
法と組み合わせることでトポロジー最適設計方へと統合した．

2. 変形した後の翼型の空力性能を向上させるための設計感度を導出した．そこでは，構造
から空力への一方向作用のみを仮定し，設計変数により変化する構造応答によりまた
変化する翼型空力応答に基づく目的関数に対する設計感度を随伴変数法により求めた．

3. 最適設計問題の定式化では，空力性能には揚力係数，構造性能には入力エネルギーを
考え，線形和スカラー化により多目的最適設計問題を定式化した．

4. 数値計算例を通して，本章の提案手法の検証を行った．すなわち，複数の最適解候補
を求めることで，空力性能と構造性能とのトレードオフ関係を明らかにした．そこで
は，設計意図を反映させる重み係数に応じて，最適設計解の構造形態が変化し，結果
としての構造変形が揚力係数を増大させるか，あるいは，入力エネルギーを抑えるか
のいずれかを優先させることを確かめた．また，構造性能を優先することで結果的に，
有害な変形形状が生じて空力性能が劣ることがわかった．
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(a)　 w = 1.0
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(b)　 w = 1.5
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(c)　 w = 2.0

Fig. 5.6: Convergence history of optimization: Objective function and volume fraction

(continued).
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(d)　 w = 4.0
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(e)　 w = 6.0

Fig. 5.6: Convergence history of optimization: Objective function and volume fraction.
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Fig. 5.7: Convergence history of optimization calculations: (Left) Lift coefficient CL;

(Right) Input energy Ein.
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(a)　 w = 1.0

(b)　 w = 1.5

(c)　 w = 2.0

(d)　 w = 4.0

(e)　 w = 6.0

Fig. 5.8: Structural configurations of the optimized solutions.
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(a)　 w = 1.0

(b)　 w = 1.5

(c)　 w = 2.0

(d)　 w = 4.0

(e)　 w = 6.0

Fig. 5.9: The deformed shapes of the optimized solutions.
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　第6章

結論

6.1 結論
本論文では，コンプライアントモーフィング翼型の最適構造形態をトポロジー最適設計

により明らかにすることを目的とした研究を行った．
以下に，各章で得られた知見を整理する．

第3章
本章では，同一構造でありながら複数の異なる目標形状へと達成するモーフィングフラッ

プを得るため，多入力多出力系を考慮した多目的トポロジー最適設計を構築した．数値計
算例を通して，本研究で提案する方法の妥当性を検証した．結果を以下に示す．

1. 変形可能な形状の自由度を向上させるために，複数の異なる構造形態が異なる荷重入
力を負荷されて協働する多層構造を提案し，計算効率をよくするため，連成解析を用
いることで 2次元によりモデル化する手法を提案した．

2. 効率よくトレードオフ関係の中からパレート最適解を探索するため，多目的最適設計
問題の定式化においては満足化トレードオフ法を採用した．

3. 最適設計問題の定式化では，目標形状へと達成するために RMS誤差を最小化すべき
目的関数と設定した．満足化トレードオフ法に基づき，同一構造が荷重入力の切り替
えにより異なる 2つの目標形状へと達成するための多目的最適設計問題を定式化した．

4. 数値計算例を通して，本章の提案手法の検証を行った．まず，単一の目標形状へと達
成する多層構造モーフィングフラップの最適構造を求め，多層構造化により異なるリ
ブ層が協働する効果と 2次元モデル化の妥当性を確認した．それから，2つの異なる
目標形状へと達成することを考えた多目的最適設計問題では，複数求めたパレート最
適解の中から，荷重条件を切り替えることで同一構造でありながら異なる 2つの目標
形状を達成する最適解候補を明らかにした．さらに，パレート最適解を比較すること
で最適解の構造形態に表れるトレードオフ関係について議論し，最後に，空力性能を
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評価することでRMS誤差による最適設計の妥当性を確認した．

第4章
本章では，コンプライアントモーフィングフラップの有限変形を考慮してトポロジー最

適設計を行うため，有限変形解析と，数値不安定を回避し，かつ，構造を厳密に表現する
ための手法とを併せて統合するトポロジー最適設計を提案した．数値計算例を通して，本
研究で提案する方法の妥当性を検証した．結果を以下に示す．

1. コンプライアントモーフィング翼型の有限変形するときの非線形性として，主に幾何
学非線形を考慮するために圧縮性ネオフック体の構成則を採用し，有限変形解析の定
式化を行った．

2. 数値不安定を回避し，かつ，構造を厳密に表現するために，最適計算の過程で変化す
るレベルセット関数に応じて構造境界を厳密に表現し，空洞領域を完全に取り除くた
めの構造表現手法をメッシュアダプテーション法を応用することで提案した．複数の
孔を有する片持ち梁の有限変形解析を通して，数値不安定解消の効果を確認した．

3. 最適設計問題の定式化では，提案構造表現手法により厳密に空洞領域を取り除くこと
で構造接続の分断を招く一点ヒンジ接続を避けるため，入出力荷重が作用するときの
エンドコンプライアンスを同時に考慮する多目的最適設計問題の定式化を行った．感
度解析では，有限変形理論に基づく目的関数の設計変数に関する設計感度を導出した．
有限変形解析と提案構造表現手法を併せてトポロジー最適設計へと統合する最適化ア
ルゴリズムを構築した．

4. 数値計算例を通して，本研究で提唱する方法論の検証を行った．すなわち，提案構造
表現手法により有限変形解析が失敗することなく最適設計解が得られることを示した．
また，変形挙動が線形であるときと非線形であるときの最適設計解を比較し，コンプ
ライアントモーフィング翼型の非線形変形を考慮する設計が重要であるとの結論を得
た．数値計算例の最後に，得られた最適設計解の空力性能を評価した．そこでは，事
前に設定した目標形状をよく達成したからといって，目標形状が持つ空力性能とよく
一致するわけではない．これは，空力性能を直接考慮せずに，目標形状を介して最適
解に反映させようとした結果である．空力性能を考慮し，かつ，構造性能を同時に考
慮することが，空力・構造ともに優れたコンプライアントモーフィングフラップを設
計するためにより有効な一方策となるとの見通しを得た．

第5章
本章では，コンプライアントモーフィング翼型の空力性能と構造性能を同時に向上させ

るために，空力解析を統合したトポロジー最適設計手法を提案し，空力性能に基づき構造
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を探索するための感度を導出した．数値計算例を通して，本研究で提案する方法の妥当性
を検証した．結果を以下に示す．

1. 最適設計過程における変形した翼型の空力性能を評価するために，計算コストが安価
なポテンシャル流れに基づソース・ダブレットパネル法を構造解析のための有限要素
法と組み合わせることでトポロジー最適設計方へと統合した．

2. 変形した後の翼型の空力性能を向上させるための設計感度を導出した．そこでは，構造
から空力への一方向作用のみを仮定し，設計変数により変化する構造応答によりまた
変化する翼型空力応答に基づく目的関数に対する設計感度を随伴変数法により求めた．

3. 最適設計問題の定式化では，空力性能には揚力係数，構造性能には入力エネルギーを
考え，線形和スカラー化により多目的最適設計問題を定式化した．

4. 数値計算例を通して，本章の提案手法の検証を行った．すなわち，複数の最適解候補
を求めることで，空力性能と構造性能とのトレードオフ関係を明らかにした．そこで
は，設計意図を反映させる重み係数に応じて，最適設計解の構造形態が変化し，結果
としての構造変形が揚力係数を増大させるか，あるいは，入力エネルギーを抑えるか
のいずれかを優先させることを確かめた．また，構造性能を優先することで結果的に，
有害な変形形状が生じて空力性能が劣ることがわかった．

以上より，空力と構造の両観点から優れたコンプライアントモーフィング翼型を明らか
にするトポロジー最適設計手法を提案した．多層構造化および 2入力 2出力系を考慮した
多目的最適設計問題を提案し，同一構造で 2つの異なる飛行状況に適した目標形状に変形
する最適解を明らかにした．また，数値安定性と構造表現の厳密さを兼ね備えた構造表現
手法と有限変形解析とを統合したトポロジー最適設計手法を提案し，目標形状へと有限変
形を考慮して達成するコンプライアントモーフィング翼型を明らかにした．さらに，従来
では必要のあった目標形状の事前設定を不要とし，空力性能と構造性能を同時に最適化す
るトポロジー最適設計手法を提案した．結果としての変形形状とその内部機構とがそれぞ
れ空力・構造の観点から優れている設計解を明らかにした．これにより，本研究を通して
構築した，コンプライアントモーフィング翼型のトポロジー最適化に基づく設計手法の設
計自由度の高さの有効性，および設計解の実用性を高められる可能性，空力・構造同時最
適化の必要性を示した．

6.2 今後の課題
以下に，今後の課題について示す．

1. 本論文では，第 4章で，有限変形を考慮したトポロジー最適設計手法を開発し，コン
プライアントモーフィング翼型の設計に対する有効性を示した．一方，そこでは，有
限変形解析を用いることによる計算コストの大幅な増加が問題となる．単に数値計算
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モデルの忠実度を向上させるだけでなく，同時に計算コストを抑える工夫をすること
が今後の課題として挙げられる．

2. 本論文では，第 5章で，変形した後の翼型の空力性能を向上させるトポロジー最適設
計手法を提案した．そこでは，構造から空力への一方向作用のみを考慮しているが，
軽くて柔軟に変形できるコンプライアントモーフィング翼型を得ようとすると，空力
から受ける空力を考慮することも必要となってくる．空力からの作用を考慮した結果
としての翼型変形がより優れた空力性能を発揮できるために，静的な空力弾性に基づ
くトポロジー最適設計の開発が，今後の課題として挙げられる．

3. 本研究では，コンプライアントモーフィング翼型をトポロジー最適設計法により明ら
かにする数理設計手法を提案した．しかしながらそこでは，数理設計に留まっており
製造にまでは至っていない．材料の強度や製造方法などを考慮した設計解の実現性評
価や最適設計を行うこと，さらには試作による動作検証を行うことが，今後の課題と
して挙げられる．

4. 本研究では，コンプライアントモーフィング翼型を，空力性能と構造性能に着目し，こ
れらを向上させるためのトポロジー最適設計手法を提案した．しかし，実際の飛行時
には，アクチュエータや制御など，航空機システムにおける他の要素との関係の中で，
機能することが求められる．こうした他領域を複合して考慮できる数理モデルの構築
および最適設計問題への拡張が，今後の課題として挙げられる．
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　付 録 A

多層構造化したコンプライアント機構の目
標形状達成を考慮した感度解析

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)) =
2∑

n=1

{∫
ΓI

∥uni − Ui∥2 dΓ

}1/2

+

{∫
ΓI

∣∣∣∣u2i − Ui

∣∣∣∣p dΓ}1/p

(A.1)

subject to:G(Ωn(ϕ)) =

∫
Ωn

dΩ− V n
max ≤ 0 (A.2)

div(Cn
ijklu

n
k,l) = 0 on Ωn (A.3)

uni = ūni in Γn
u (A.4)

tni = t̄ni + knuni in Γn
t (A.5)

u1i = u2i in ΓI (A.6)

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 = Cijkluk,lnj は荷重，Cijkl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 (A.6)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 λ1, λ2, ũ1i , ũ
2
i , λiとすれば，上述の最適化問題は
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次式となる．

F̄ =

{∫
ΓI

∣∣∣∣u1i − Ui

∣∣∣∣p dΓ}1/p

+

{∫
ΓI

∣∣∣∣u2i − Ui

∣∣∣∣p dΓ}1/p

+ λ1
(∫

Ω1

dΩ− V 1
max

)
+ λ2

(∫
Ω2

dΩ− V 2
max

)
+

∫
Ω1

ũ1i div(C
1
ijklu

1
k,l)dΩ−

∫
Γ1
t

ũ1i {t1i − (t̄1i + k1u1i )}dΓ

+

∫
Ω2

ũ2i div(C
2
ijklu

2
k,l)dΩ−

∫
Γ2
t

ũ2i {t2i − (t̄2i + k2u2i )}dΓ

−
∫
ΓI

λi(u
1
i − u2i )dΓ (A.7)

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

∣∣∣∣u1i − Ui

∣∣∣∣p dΓ}1/p

+

{∫
ΓI

∣∣∣∣u2i − Ui

∣∣∣∣p dΓ}1/p

+ λ1
(∫

Ω1

dΩ− V 1
max

)
+ λ2

(∫
Ω2

dΩ− V 2
max

)
+

(∫
Γ1

ũ1i t
1
idΓ−

∫
Ω1

ũ1i,jC
1
ijklu

1
k,ldΩ

)
−
∫
Γ1
t

ũ1i {t1i − (t̄1i + k1u1i )}dΓ

+

(∫
Γ2

ũ2i t
2
idΓ−

∫
Ω2

ũ2i,jC
2
ijklu

2
k,ldΩ

)
−
∫
Γ2
t

ũ2i {t2i − (t̄2i + k2u2i )}dΓ

−
∫
ΓI

λi(u
1
i − u2i )dΓ (A.8)

トポロジカルデリバティブ F̄ ′は次式で定義される [39]．

F̄ ′ = lim
ε→0

δF̄

−πε2
(A.9)

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 ′ = −ũ1i,jA1
ijklu

1
k,l + λ1 on Ω1

F̄ ′ = −ũ2i,jA2
ijklu

2
k,l + λ2 on Ω2 (A.10)

なお，Aijklは次式で定義される．

Aijkl =
3(1− ν)

2(1 + ν)(7− 5ν)

{
−(1− 14ν + 15ν2)E

(1− 2ν)2
δijδkl

+ 5E(δikδjl + δilδjk)

}
(A.11)
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ここで，E はヤング率，ν はポアソン比，δij はクロネッカーのデルタである．詳細は文
献 [39]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
ijklũ

n
k,l) = 0 on Ωn (A.12)

ũni = 0 in Γn
u (A.13)

t̃ni = kinu
n
i in Γn

t (A.14)

t̃i = Ti in ΓI (A.15)

ũ1i = ũ2i in ΓI (A.16)

このとき n = 1，2に対して

T n
i =

{∫
ΓI

||uni − Ui||2 dΓ
}−1/2

(uni − Ui) (A.17)

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 (A.11)のAijklを弾性テンソルCijkl

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．
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　付 録 B

空力作用を考慮したコンプライアント翼型
の剛性最大化問題

B.1 最適設計問題の定式化
空力荷重が作用する翼型の剛性を最大化する最適設計問題を考える．ここでは，空力に

よる構造応答 (変位u)の変化は十分に小さいものと仮定し，空力から構造への一方向作用，
すなわち，空力の翼型への作用pは考慮するが，反対に，翼型の変形は空力応答 (ダブレッ
トu)に影響を与えないものとする．このとき，剛性を最大化するためにコンプライアンス
f を最小化するために構造を表す設計変数 (レベルセット関数 ϕ)を探索する最適設計問題
は次式で定式化される．

Minimize :f (µ,u) =

∫
Γ

p (µ)u dΓ (B.1)

subject to :ra(µ) = Aµ+Bσ = 0 (B.2)

rs(ϕ, u, µ) = K(ϕ)u− p(µ) = 0 (B.3)∫
Ω
dΓ∫

D
dΓ

− Vmax ≤ 0 (B.4)

ここで，目的関数 f の設計変数 ϕに対する目的関数の設計感度を導出する．文献 [38]に
従い随伴変数法に基づき，設計感度は最適設計問題のラグランジアンF の設計変数 ϕに対
する感度 F ′に等しいものとして次式で求められる．

F ′ = ũ
∂K (ϕ)

∂ϕ
u− λ (B.5)

ここで，ũと λはそれぞれ，構造の支配方程式 (B.3)と体積制約式 (B.4)に対するラグラン
ジュ乗数であり，このうち ũは次式の随伴方程式を解くことで得られる．

K (ϕ)T ũ− p (µ) = 0 (B.6)
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Fig. B.1: Design domain and boundary conditions for airfoils subjected to aerodynamic

forces.

空力から構造への一方向作用のみを考慮する場合，空力応答に対する設計変数の影響を考
慮する必要はない．したがって，空力作用下での単純化された剛性最大化問題は，従来と
同様に構造の支配方程式 (B.3)と随伴方程式 (B.6)が等しい自己随伴の関係を利用して，設
計感度を導出することができる．

B.2 数値計算例
本研究で考えるコンプライアント翼型の材料定数は，アルミニウム合金を参考に，ヤン

グ率E=70.0 GPa、ポアソン比 υ = 0.33を設定した．空力は，密度が 1.225 kg/m3で速さ
U∞が 70.0 m/sである流れから受ける荷重を想定した．トポロジー最適設計に関して，正
則化パラメータと体積分率の上限値 Vmaxをそれぞれ 5.0× 10−6と 0.4とした．
コンプライアント翼型の設計問題を図B.1に示す．母翼にNACA0012翼型モデルを採用

し，翼弦長は 1000 mm，翼表皮の厚みは 3 mmであるものとした．空力が作用する翼型外
形境界を Γとし，翼前縁から水平方向右向きに 200から 300 mmの区間に，翼表皮の内側
に完全変位固定境界 Γuを持つものとした．
最適設計解に対する空力作用の影響を調べるため，以下では，翼型の迎角が 0◦と 5◦であ

るときの空力荷重を設定する．このとき翼型表面に作用する圧力分布図 2で比較する．迎
角が 0◦では翼の上面と下面の圧力分布は等しく，5◦では上面では主に負圧が，下面では制
圧が作用している．この圧力分布からコンプライアント翼型への空力荷重の作用は，迎角
が 0◦では前縁部が流れの向きく押され，また，翼型の上下面では外側に引っ張られると想
定される．一方，迎角 5◦では，流れの向きに曲げられるような空力作用を受けると想定さ
れる．
迎角が 0◦と 5◦であるときのコンプライアント翼型最適設計解を図 B.3に示す．構造形

態を比較すると，図 B.3(a)の迎角 0◦の最適解では翼の上面と下面をつなぐ構造部材は垂
直方向であるのに対し，図 B.3(b)の迎角 5◦では斜め方向である．こうした構造形態の特
徴が，想定した空力に対して剛性がより優れていることを確認するため，図B.4でそれぞ
れの最適解に対して想定した，想定していなかった空力荷重を作用させたときの変形を比
較する．なお，図B.4では，変形の大きさは実際の 1.0× 104倍に拡大し，また，図中の f
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Fig. B.2: Pressure distribution in the x-direction of chord length: The number of panel

divisions is 160.

は式 (B.1)の目的関数の値である．図 B.4中，左上と右下の設計解は最適設計の課程で想
定した空力に対する変形形状，反対に，右上と左下の設計解は想定しなかった空力に対す
る変形形状である．左右で同一の空力荷重に対し変形形状を比較すると，上段の迎角 0◦で
は右の設計解，また，下段の迎角 ◦では左の設計解が変形が大きく，かつ，目的関数が悪
化することがわかる．以上から，最適解は最適化過程で想定した空力に対してはより剛性
が高く優れているといえる．このとき，迎角 0◦に対する最適解の構造特徴は，翼表皮が外
側に引っ張られる空力荷重に抵抗する役割を持っていると考えられ，また対照的に，迎角
5◦の最適解は斜めの部分構造を持ち，これは翼型の曲げ変形に抵抗するためであると考え
られる．特に，この後者の構造特徴は，曲げ変形を想定する片持ち梁の剛性を最大化する
構造形態によく似ている．
なお，以上の議論では変形を可視化するために 1.0× 104倍に拡大したが，実際の変形は

最適解の最後縁部の変位が 0.001 mm以下と十分小さい．このとき，翼型変形前後のCpの
相対誤差もまた，迎角 0◦の設計で最大 2.80× 10−5，迎角 5◦の設計で最大 6.00× 10−6と十
分に小さいといえる．したがって，本数値計算例において，最適解構造の空力に対する変
形は結果として空力応答の変化が十分に無視できるほど小さく，空力から構造物への一方
向作用のみの仮定は妥当であると判断した．
最後に，2通りの最適化に対する探索履歴を図 B.5(a)と (b)に示す．探索履歴から，最

適化の初期段階から迎角に応じて構造形態が異なっていることがわかり，最適化の繰り返
し回数が 30回目の構造形態では，先述した垂直か斜めであるかの構造特徴が，どちらの最
適化に対してもはっきりと確認できる．その後さらに構造形態は変化し，体積が減少する
につれ目的関数は一旦増加して，その後に最適解に滑らかに収束している．最適解の体積
分率の値は，迎角 0◦では 0.399，迎角 5◦では 0.399であり，いずれもその上限値の 0.4以
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Fig. B.3: Contour plots of the level set functions of the obtained optimal solution struc-

ture: (a) AoA=0 deg; (b) AoA=5 deg.

Fig. B.4: The deformed shapes of the optimal solutions under assumed/unassumed aero-

dynamic forces: the deformation is magnified by a factor of 1.0×104 and rotated according

to AoA.

下であり制約条件を満たしている．
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(a) AoA=0 deg

(b) AoA=5 deg

Fig. B.5: History of the objective and constraint functions and the topology deforming

under aerodynamic loads: the deformation is magnified by a factor of 1.0×104 and rotated

according to AoA.

　



　付 録 C

本論文の基礎となる発表論文

111


