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Abstract 
Application of multiobjective design exploration (MODE) to aerodynamic design of a rocket turbopump and 
aerodynamic analysis of flapping motion for future Mars exploration airplane is presented.  The MODE approach 
reveals tradeoff relation among objectives, and sensitivity of design variables to each objective.   Analysis of flow 
of some non-dominated solutions also leads to flow mechanism for improving design objectives.  These results 
confirm feasibility of MODE in space engineering. 
 
１． はじめに 
 通常，単目的設計最適化はある与えられた理想的な条件での最適解を与えるだけであるが，多目的設計最適

化や多目的設計最適化とデータマイニング手法などを組み合わせた多目的設計探査[1]は複数の設計目的間の

トレードオフ関係や各設計パラメータの設計目的に対する感度など，設計者にとって有意義な設計知識を得るこ

とができるため，実世界の設計問題にはより有効なアプローチであると考えられる．実際，航空機設計[2]や自動

車設計，カメラの設計などさまざまな分野で使われ，その有用性が認識されつつある[3]． 
 宇宙工学分野においても，多目的設計最適化や多目的設計探査は再使用型宇宙往還機に関する研究[4]や
国際宇宙ステーションに用いられる宇宙機器の開発[5]，ターボポンプの設計に関する研究 [6]などに用いられて

おり，その利用範囲はますます拡大しつつある． 
 宇宙航空研究開発機構（JAXA）においても，多目的設計最適化や多目的設計探査を用いたさまざまな取組み

が行われているが，本論文では著者らが行っているロケットエンジンのターボポンプの空気力学的研究とはばた

き型火星航空機の空気力学的研究をとりあげ，その結果を紹介するとともに，宇宙工学分野における多目的設計

最適化および多目的設計探査の有効性と課題について議論を行う． 
 
２． ロケットターボポンプの多目的空力設計探査 
２．１ 背景 
 人工衛星や月・惑星探査衛星などを打ち上げるロケットには今後ますます高い信頼性が要求されると同時に開

発コストの削減も要求されている．ロケットを構成する数多くのコンポーネントの中でターボポンプはロケットエンジ

ン性能に大きな影響を与える心臓部ともいえるコンポーネントであり，ターボポンプの性能向上，信頼性向上，開

発コストの削減は重要な課題となっている． 
 近年の数値流体力学と計算機の発展により，ターボポンプの設計開発にも流体シミュレーションが用いられるよ

うになってはきたが，いまだ熟練者の試行錯誤と実験による検証に頼ることが多く，多目的設計探査を用いること

で性能改善，信頼性改善，コスト削減が可能であると考えられる． 
 よって本研究では，ロケットエンジンのターボポンプ空力設計に多目的設計探査を適用し，ターボポンプ空力設

計への多目的設計探査の有効性を確認するとともに，ターボポンプ空力設計に関する知見を得ることを目的とす

る． 
 
２．２ 設計問題 
 本研究では，ターボポンプの第一段動翼の空力最適化を行う．設計目的は１）断熱効率の最大化，２）軸馬力の

最大化，３）次翼流入角の最小化，とする．制約条件は与えない．翼形状は翼根断面形状，中間断面形状，翼端



面形状で表現することとし，それぞれの断面は B スプラインでパラメータする．設計変数は各断面での B スプライ

ンの制御点座標，前縁・後縁の周方向座標などあわせて５８個である(図１)．解析条件は空気を用いた地上リグ試

験とあわせることとした． 
翼面：周方向移動

軸方向移動

前後縁：拡大縮小・回転
周方向移動
軸方向移動(チップ、中心断面)

翼面：周方向移動
軸方向移動

前後縁：拡大縮小・回転
周方向移動
軸方向移動(チップ、中心断面)  

図１ 動翼形状のパラメータ化(模式図) 
 
２．３ 計算手法 
 各設計候補の流体解析格子は市販の格子変形ソフト SCULPTOR[7]を用いる．計算格子は O-H 型で格子点数

は約１７万点である．各設計候補の目的関数値の評価には市販の流体解析ソフトウェア FLUENT[8]を用いる．解

法には圧縮性を考慮した SIMPLE 法を用い，乱流モデルは k-e モデルを採用する．入口境界条件は質量流量・

全温を固定とし，流速分布はベース設計の全段解析から得られた平均流束ベクトルを与える．出口境界条件は

ベース設計の全段解析により得られた静圧分布を与える．壁面は断熱壁を仮定する．多目的最適化手法として

は多目的進化アルゴリズム[9]を用いる．各個体の適応度評価にはパレートランキングとシェアリング法を用いた．

親個体の選択には SUS 法，交叉には BLX-0.5，世代交代には Best-N 選択を用いた．世代数は５０とし，各世代

の個体数は１６とした．得られた非劣解からの知識抽出にはコホネンの自己組織化マップ[10]を用いる． 
 
２．４ 計算結果 
 多目的最適化により得られた非劣解群および劣解群を目的関数空間にプロットしたものが図２である．それぞれ

の点を次段流入角で色づけしている．この図から断熱効率の最大化と軸馬力の最大化の間に強いトレードオフ

関係があることがわかる． 
  

      
図２ 非劣解および劣解の分布． 

  
 つぎに考察を深めるため，多目的最適化により得られた非劣解群を自己組織化マップを用いて２次元格子にマ

ッピングする．ここでは目的関数値の類似性をもとにマッピングし，各目的関数値(図３)および各設計変数値(図４)
で色づけを行った．目的関数については数値が大きいものほど赤い色で色づけされるようにしている．また，設計



変数の色づけの範囲は各設計変数の設計空間に対応している．まず，図３を見ると軸馬力の大きな解が左側に

分布し，効率の大きな解が右下に分布していることがわかる．このことから，断熱効率の最大化と軸馬力の最大化

の間につよいトレードオフがあることが確認できる．また次段流入角の分布をみると効率を高くするにつれて次段

流入角も大きくなっている傾向がみてとれる．図４をみると，非劣解は中間断面および翼端断面において後縁周

方向位置が大きく，出口角度が大きくなっていることがわかる．また，軸馬力が大きな解についてのみ中間断面の

出口角度がそれほど大きくはなっていないことがわかる．また中間断面および翼端断面の前縁軸方向座標が小さ

くなっていることもこの図からわかる．その他の設計変数についても自己組織化マップの分析を行ったが，目的関

数との強い相関はみつからなかった． 
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図３ 自己組織化マップによる非劣解群の分析（目的関数） 
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図４ 自己組織化マップによる非劣解群の分析（設計変数）．それぞれ，翼根断面後縁周方向位置

(HUB_TE_TH)，中間断面後縁周方向位置(MID_TE_TH)，翼端断面後縁周方向位置(TIP_TE_TH)，中

間断面前縁軸方向位置(MID_LE_ZZ)，翼端断面前縁軸方向位置(TIP_LE_ZZ)． 

 
 図５に効率が一番高かった非劣解および軸馬力が一番高かった非劣解の形状を比較する．翼腹面中心部が

平坦になっており，軸馬力最大の非劣解でこの傾向が強い．また，ここには示していないが元形状と比較すると，

両非劣解は前縁半径及び後縁半径が大きくなっている． 
 

 
     (a) 翼根断面形状       (b) 中間断面形状     (c) 翼端断面形状 

図５ 効率最大形状および軸馬力最大形状の比較 
 
 図６に効率が一番高かった非劣解，軸馬力が一番高かった非劣解，および元形状の背面側の流線を示す．元

形状で見られるコーナー渦が非劣解では抑制されていることがわかる．とくに効率最大の非劣解のコーナー渦抑

制が顕著である．これが翼周り流れの損失を減少させ効率を増加させている重要なメカニズムのひとつだと考えら

れる．コーナー渦を抑制するために非劣解は前縁半径および後縁半径を増加させて流路を狭くしていると考えら

れる． 



 

 

(a) 効率最大形状   (b) 軸馬力最大形状  (c) 元形状 
図６ 効率最大形状，軸馬力最大形状，元形状の翼背面付近の流線の比較 

 
２．５ まとめ 
 本研究により，ポンプの断熱効率および軸馬力を向上させるためには翼腹面を平坦化すること，前縁および後

縁の曲率半径を大きくし流路幅を狭くすることで二次流れ（コーナー渦）の発達を抑制すること，が重要であること

がわかった．ただし，流路幅が狭くなると正負圧面の干渉が強くなるため軸馬力が低下する．また，翼腹面中央部

を平坦化すると流れが急激に曲げられるため効率が低下する．そのため，断熱効率最大化と軸馬力最大化との

間にはトレードオフが存在する． 
 
 
３． はばたき型火星探査飛行機のはばたき方に関する多目的空力設計探査 
３．１ 背景 
 現在 JAXA 宇宙科学研究本部において，飛行機を用いた火星探査の可能性について議論を行っている．火星

大気は地球上の約 1/100 であることから，巡航動圧が小さく，高い揚力係数を得ることが必要となる．スパン長１ｍ

の飛行機を考えた場合，巡航レイノルズ数は１０３程度になる可能性がある．このレイノルズ数条件では固定翼より

もはばたき翼のほうが揚力を発生させる可能性があるといわれている．これまではばたき翼についてさまざまな研

究があるが[11-15]，はばたき運動に関する理解は十分ではない．よって本研究では多目的設計探査を用いて，

はばたき運動に関する考察を行う．ただし，ここでは簡単のために２次元の振動翼型を扱う．なお，紙面数の制限

からここでは概略を示すが，詳細については文献[16,17]を参照されたい． 
  
３．２ 設計問題 

ここでは米国内で検討されている火星探査機[18]を参考に設計条件を設定する．スパン長 1[m]，コード長

0.1[m]の機体を考え，巡航速度 10[km/hour]とする．コード長を基準長としたレイノルズ数は 103となる．目的関数

ははばたき１周期の平均揚力係数，平均推力係数，平均必要パワーとする．制約条件は平均揚力係数及び平

均推力係数が正であることである．翼型は NACA0002 翼型と仮定する．はばたき運動は上下運動およびピッチ

ング運動の重ねあわせで表現する．それぞれ式(1)および(2)に示すように同一周波数のサイン曲線で表現す

る． 

)sin()( kthty ⋅=    (1) 

10 )sin()( αφαα ++= ktt   (2) 

設計変数は 上下運動振幅 h, 周波数 k, ピッチオフセット角α0, ピッチ角振幅α1, 位相差φ の５つである．  
 
３．３ 計算手法 
 各はばたき運動の空力評価は２次元非圧縮ナヴィエ・ストークスコードを用いる．計算格子は C 型で格子点数は

約２万点である．はばたき運動の多目的最適化には多目的進化アルゴリズムを用いる．また，得られた非劣解か

らの知識抽出にはコホネンの自己組織化マップを用いる． 
 



３．４ 計算結果 
 計算により得られた非劣解，劣解を３次元の目的関数空間にプロットしたのが図７である．この図からはわかりに

くいが，３つの目的関数間にトレードオフがあり，トレードオフ面が形成されている． 
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図７ 非劣解（球）および劣解（円）の分布． 

 
 つぎに考察を深めるため，非劣解を自己組織化マップ手法を用いて２次元にマッピングする．ここでは目的関

数値の類似性をもとにマッピングし，各目的関数値および各設計変数値で色づけを行った(図８)．設計変数の色

づけの範囲は各設計変数の設計空間に対応している．これらの図の分布を比較することでさまざまな知見が得ら

れる． 
１） 非劣解になるためには位相差φは９０度前後である必要がある． 
２） ピッチオフセット角α0 は平均揚力と強い相関がある 
３） 周波数 k は平均必要パワー最小化および揚力/推力最大化との間のトレードオフに強い影響を与える． 
４） 上下運動振幅 h は推力に強い影響がある． 
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図８ 自己組織化マップによる非劣解群の分析 

 
 次に，非劣解の流れ場について考察を行う．図９に平均推力最大のはばたき運動の圧力係数分布の時間履歴

を示す．打ち上げ時，打ち下ろし時とも，有効迎角を大きくとり大きな渦を発生させることで推力を得ていることが

わかる． 打ち上げ時に渦を発生させると負の揚力が発生してしまうが，平均推力最大のはばたきは１周期あたり

の平均揚力正の制約条件をぎりぎりみたすように推力を発生させている． 
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図９ 推力最大のはばたきの圧力係数の履歴 



 
 図１０に平均揚力最大のはばたき運動の圧力係数分布の時間履歴を示す．打ち上げ時には有効迎角をほぼゼ

ロにして渦を発生させず，打ち下ろし時には有効迎角を大きくして渦を発生させていることがわかる．これは打ち

上げ時に渦を発生させると負の揚力が発生するためである．  
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図１０ 揚力最大のはばたきの圧力係数の履歴 

 
 図１１に平均必要パワー最小のはばたき運動の時間履歴を示す．この図から，打ち上げ時打ち下ろし時ともに

有効迎角をほぼゼロとして渦を発生させずパワーをなるべく消費しない運動になっていることがわかる． 
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図１１ 必要パワー最小のはばたきの圧力係数の履歴 

 
３．５ まとめ 
 ２次元翼のはばたき運動について多目的設計探査を行い，その結果を考察した．その結果，平均推力最大化，

平均揚力最大化，平均必要パワー最小化の間にはトレードオフがあることがわかった．また，設計変数と目的関

数間の関係が明らかになった．さらに非劣解の流れ場を分析することで，目的関数を向上させるための流れ場の

メカニズムが明らかになった． 
 



４． 結論 
 本論文では JAXA における多目的設計探査の宇宙工学分野での応用例としてロケットエンジンターボポンプ動

翼の空力設計と火星探査用飛行機のはばたき運動に関する研究の例を紹介した．多目的設計探査を用いること

で目的関数間の関係，目的関数と設計変数の関係，目的関数と流れ場の関係などが明らかになり，宇宙工学分

野における多目的設計探査の有効性が確認された．現在人工衛星のレイアウト問題などへの多目的設計探査手

法の適用について議論を開始しているところである． 
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