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Abstract 

There are some difficulties to include aerodynamic influences when design parameters are changed in the NLP 

of trajectory optimization. In this article, we propose a new method of aerodynamic approximation for simultaneous 

design and trajectory optimizations. This method, “Local Aerodynamic Approximations” shows less error for the lift 

coefficient around a base configuration of the plane than interpolation with the RBF Network. When this method was 

attached to the design of hyper sonic business jets, we could successfully obtain a solution which was be able to cruise 

6417km long with the take-off weight of 75.3tons.  

 

１．序論 

機体設計の最適化において、機体に働く空気力を

もとめる、もしくは近似することは重要であり、と

くに計算コストの大きい数値流体解析や複合領域最

適化においては、近似の精度がその最適化の妥当性

を左右しうる場合すらある。近年においては、RBF

ネットワークやkrigingといった手法を用いて設計パ

ラメータに対する空気力や拘束条件の変化を近似す

る補間曲面を作成し、その補間曲面を用いて最適化

を行う計算が盛んにおこなわれているが、補間曲面

作成においては設計変数の次元が増加するにつれて

精度のよい近似を行うために必要な解析点数が爆発

的に増加するという問題があった。 

 そこで本研究では補間曲面作成に対し、機体の空

気力の分布を直接近似する手法を提案する。提案す

る手法は、機体の境界要素法解析において揚力係数

・抗力係数・縦揺れモーメント係数の計算に必要な

諸量を数値微分して、各パネルにテイラー近似を行

うものである。この手法を機体形状と飛行軌道を求

める機体・軌道同時最適化に適用し、手法の有用性

の検証を行った。 

 この手法は、機体をパネルに分割した際の圧力分

布やパネル面積等を勾配情報によって一次近似する

ことで機体空気力の近似を行う。一般に最適化数学

において、勾配法は勾配情報を用いないメタヒュー

リスティクスに比べてより大規模な最適化計算に適

応できる。そのアナロジーを考えて、勾配情報を用

い計算コストを抑えたうえで空力計算の非線形性を

表現するために分布の直接近似という方法を取った。

これにより多くの設計変数を持つ機体最適化におい

ても、最適化計算におけるコストの削減および空力

近似の精度の確保が期待できる。 

 

2. 局所空力近似手法 

2.1. 手法の概要 

 機体表面を複数のパネルに分割したとき、揚力係

数、抗力係数、縦揺れモーメント係数は、パネルの

諸量を以下のように足し合わせることで求めること

ができる。 

 CN = ∑ −(𝐶𝑝𝑛𝑧 + 𝐶𝑓𝑆𝑧)ΔA/𝑆𝑟𝑒𝑓

𝑝𝑎𝑛𝑒𝑙

 (1)  

 CA = ∑ (𝐶𝑝𝑛𝑥 − 𝐶𝑓𝑆𝑥)ΔA/𝑆𝑟𝑒𝑓

𝑝𝑎𝑛𝑒𝑙

 (2)  

 

CMS𝑟𝑒𝑓C𝑟𝑒𝑓 = 

∑ (−(𝐶𝑝𝑛𝑧 + 𝐶𝑓𝑆𝑧)(X − Xref)) ΔA

𝑝𝑎𝑛𝑒𝑙

 
(3)  

 + ∑ ((𝐶𝑝𝑛𝑥 − 𝐶𝑓𝑆𝑥)(Z − Zref)

𝑝𝑎𝑛𝑒𝑙

)ΔA   

 CL = CN cos(𝛼) − 𝐶𝐴sin (𝛼) (4)  

 CD = CN sin(𝛼) + 𝐶𝐴cos (𝛼) (5)  

 

 今回用いるパネル法ソルバーはMach2以下が

PANAIR[3]、それ以上がHYPER[4]であり、ともに非

粘性のソルバーである。そのため摩擦抗力係数Cfは0

となり、CL,CD,およびCMを求めるためには、圧力分布

Cp、パネル法線方向ベクトルのX,Z成分(nx, nz)、パネ

ル代表位置ベクトルのX,Z成分(X, Z)およびパネル面
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積ΔAの分布が必要となる。それらを設計変数に対し

て以下のようにテイラー近似を行う。 

 𝐶𝑝 = Cp0 + ∑
𝜕𝐶𝑝

𝜕𝑃𝑖

Δ𝑃𝑖

𝑛𝑣𝑎𝑟

𝑖=1

 (6)  

他の物理量も同様な形でテイラー近似を行う。これ

より、基準となる機体の物理量分布と、その微分情

報を保持しておけば、膨大な関数評価が行われる軌

道最適化計算内においても高速に各種係数を求める

ことができる。 

 

2.2. RBFネットワークによる補間面作成と提案手法

の比較 

 ここで、提案手法の精度を検証するために、RBF

ネットワークによる各種係数の近似面作成と比較を

行う。 

 検証方法としては、後述する極超音速ビジネスジ

ェットにおける設計変数13変数のうち2変数を動か

した際の揚力係数の近似面を求める。近似面を作成

するにあたって、局所空力近似手法は基準機体の解

析および各変数に対する勾配を計算するための解析

と計3回の解析を必要とする。そこでRBFネットワー

クにおける近似面作成についても変動させる2変数

のうちランダムに3点を指定し、揚力係数の近似面を

作成する。RBFネットワークの基底関数はガウス関

数、変数はスケーリングを行う。RBFネットワーク

の基底関数のハイパーパラメータは、作成する補間

面において真値との誤差が最小となるよう、粒子群

最適化を用いて最適化する。一般にRBFネットワー

クのハイパーパラメータの決定は交差検定等によっ

て行うことが多く、交差検定用のデータセットを用

意するために必要な解析点数が増えるという問題が

あった。この比較において誤差計算用の正解値を用

いてハイパーパラメータを決定することは、RBFネ

ットワークに対して非常に有利な設定であることを

留意する必要がある。 

図1に比較結果を示す。左のプロットが局所空力近

似(Local Aerodynamic Approximation)、右のプロット

がRBFネットワークによって補間した揚力係数の相

対誤差を示している。p1軸は基準となる機体に対す

るウェイブライダー設計マッハ数の変化量、p2軸は

ウェイブライダー転向角の変化量であり、その値の

範囲は局所空力近似における数値微分幅の20倍の値

である。右のプロットにおける黒点はRBFネットワ

ークを作成するのに使用した点である。 

 RBFネットワークをもちいた補間については、

RBFネットワーク作成点付近における相対誤差は小

さいものの、そこから離れるにつれて大きな相対誤

差が出力されている。このことからRBFネットワー

クにおける補間は作成点の位置に対する精度の依存

性が大きく、次元が増加するにつれて設計空間が広

くなってくると適切な補間が行われない可能性があ

る。それに対して局所空力近似手法による補間は、

p2変数が基準値から離れるにつれて大きな相対誤差

を出力するが、その最大値はRBFネットワークにお

ける最大の相対誤差よりも小さい。また、局所空力

近似は基準点周りであればある程度の精度と変化に

対する傾向をもって予測ができており、ある基準点

周りの局所空力近似を繰り返しながら最適解へと収

束させれば、システム計算において十分な精度を持

って空力近似を行うことができると考えられる。 

 

図 1 LAAとRBFネットワークを用いた場合の

設計変数の変化に対する揚力係数の相対誤差 

 

3. 極超音速ビジネスジェットにおける機体・軌道同

時最適化 

3.1. 概要 

 座席数10程度の極超音速ビジネスジェットは、極

超音速旅客機、スペースプレーン等の開発ノウハウ

・運用ノウハウの蓄積の発端となることが期待でき、

極超音速輸送の幕開きとなると考えられる。また極

超音速ビジネスジェットが飛行するであろう20km以

上の高高度は現状航空路が存在せず、比較的自由に

経路設計が可能である。したがって機体・軌道同時

最適化のベンチマーク問題として、極超音速ビジネ

スジェットの設計問題は適切であると考えられる。 

図2に想定する極超音速ビジネスジェットの概要を

示す。 

 以上を踏まえて、極超音速ビジネスジェットを想

定した問題設定において、航続距離の最大化を評価

関数に、擬スペクトル最適制御と局所空力近似を組

み合わせて、機体・軌道同時最適設計を行った。図3

に最適化ルーチンの概要を示す。この図におけるxは

ダウンレンジを表す。 

This document is provided by JAXA.



 

 

図 2 機体形状の概要 

 

3.2. 擬スペクトル最適制御 

 本研究における軌道計算にて、運動方程式の離散

化には擬スペクトル法を用いた。擬スペクトル法は

最適制御の直接法におけるDirect Collocation法の一

種であり、離散化した状態変数をLagrange補間し、そ

の解析的な微分を用いることで運動方程式を非線形

計画問題における拘束条件に含めることを可能にし

ている。一般に等間隔に配置された時刻メッシュに

おいては、Lagrange補間を用いると端点において

Runge現象と呼ばれる振動現象がみられるが、擬スペ

クトル最適制御においては、時刻メッシュの配置を

工夫することでRunge現象を回避している。本研究に

おいては時刻メッシュの作成にはGauss-Legendre法

を用いた。このときGauss微分行列をD、Gauss求積の

重みをωとしxを状態変数、uを制御変数、tに時刻、p

を静的パラメータとすると、非線形計画問題におけ

る運動方程式の拘束条件は以下のように表現できる。

また添え字0は始点を、fは終点を表す。 

 

 
𝐷𝒙 −

𝑡𝑓 − 𝑡0

2
 𝑓(𝒙, 𝒖, 𝒕, 𝑝) = 0 

𝑥𝑓 − 𝑥0 − 𝒘𝑇[𝐷𝒙] = 0 
(7)  

 

3.2 機体設計 

図3に機体軌道同時最適設計を行う際の初期機体

形状を示す。本計算における機体設計において、極

超音速での揚抗比改善およびトリム確保のため、単

一の衝撃波の内部流れをトレースすることで機体下

面を生成するOsculating Conical Waverider[5]の設計法

と、膨張領域を用いて翼下面を生成し、そのうえで

翼上面を多項式の曲線で構成する。こうして作成し

た翼を翼根翼断面の取り付け角が0度になるように

オフセットし、円形胴体と組み合わせて翼と胴体を

構成する。胴体のノーズはLV Haack形状とし、造波

抵抗の軽減を図る。またWaveriderにおける後縁から

機首に向けて投影した衝撃波形状曲線に一部2次元

楔衝撃波を取り入れることにより翼端側にエレボン

を取り付けることが可能となった。エンジンには

JAXAにて研究開発中の推力3.7ton級の予冷ターボジ

ェットエンジンを6機搭載しその重心位置は翼のあ

る胴体位置の中心とする。予冷ターボジェットエン

ジンの燃料は液化天然ガスを想定した。 

 

図 4 設計する衝撃波形状(マゼンタ色) 

図 3 最適化ルーチンの概要 
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図 5 衝撃波形状曲線の表現 

 

3.3. 最適化拘束条件 

 今回の最適化における軌道拘束条件を説明する。

軌道最適化は鉛直方向二次元の質点方程式を支配方

程式とし、擬スペクトル法を用いて非線形計画問題

に変換する。まず軌道計算はMach0.3を始点速度とし、

離陸条件を満たすために飛行経路角の変化量が0以

上であるという条件の課されたRotation Phaseが設け

られる。続いてMach4以上で巡航する解を得るために

終端条件がMach4であるという条件の課された

Ascent Phaseが、そして巡航と着陸をおこなうCruise 

and Descent Phaseが設けられている。飛行中は縦トリ

ム条件と静安定条件、荷重条件、最大推力条件、そ

して最大動圧条件が課される。このうち最大推力条

件と最大動圧条件は機体重量計算のパラメータであ

るため、軌道最適化計算の中で値が決定される。終

端条件についてはMch0.3、高度1kmとした。 

 燃料タンクはノーズ内に1個、胴体内に2個、テー

ル内に1個と設定し、それぞれの燃料タンクの流量が

制御変数に加えられている。重量計算については極

超音速機の統計推算式HASAを用いて機体のドライ

重量を求める。

 

図 6 初期機体形状 

 

 機体設計の拘束条件として、一般的なビジネスジ

ェットや民間旅客機を参考に胴体径2.5m以上、キャ

ビン容積30m
3を課す。 

 

3.4. 結果 

図4に得られた機体形状を、図5,6,7に得られた軌道に

ついて示す。はじめがRotation Phase、続いてAscent 

Phase、最後がCruise and Descent Phaseである。航続距

離は6417.3km、離陸重量は75.3ton(うちドライ重量

19.1ton)であった。この巡航距離では東京ホノルル間、

ロンドンニューヨーク間の無着陸飛行が可能である

が、東京ニューヨーク間の無着陸飛行は不可能であ

る。これを可能にするためにはエンジンの数を増や

し、さらに機体を大型化するか、より効率のよいエ

ンジンを使い分けるなど、改良が必要である。得ら

れた機体は胴体に比して大きな翼を持ち、離陸条件

の充足および低動圧での巡航に対応した翼となって

いることがうかがえる。

 

図 7 得られた機体形状 

 

 軌道については、抗力発散の突破を行うために低

動圧の軌道に遷移していること、および重心移動に

よるトリム条件の充足を重視している点が特徴的で

ある。重心移動は機種から機尾にかけて設置した4つ

の燃料タンクからエンジンに流入する燃料流量の割

合を制御することで実現している。遷音速領域にて

動圧を下げることは、抗力発散突破に対応した機体

設計から脱却し、機体サイズを大きくできるという

意味を持っている。また極力エレボンを操舵しない

ようにすることで、操舵抵抗を軽減し、航続距離の

増加につなげているものと考えられる。 
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図 8 Mach数-高度 

 

図 9 迎え角およびエレボン舵角の時間履歴 

 

図 10 重心位置の時間履歴 

 

4. 結論 

局所空力近似手法が機体・軌道同時最適化に適用

でき、解を得ることができることが示された。検証

した状況においてはRBFネットワークと同等もしく

はそれ以上の精度を局所空力近似は持っており、こ

の手法の可能性を明らかにした。得られた機体形状

および飛行軌道はそれら双方に対して強いカップリ

ングがみられ、機体・軌道同時最適化の特徴が表れ

ていた。 
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