


G 

学位論文

機体設計と飛行経路の

統合的最適化に関する研究

1999年 12月

東京大学大学院工学系研究科

航空宇宙工学専攻

土屋武司



目次

目次 ..

図目次 .....v 

表目次.........................・ h ・・ …・…一・・・・ ・・・ …0・.....・・ ー・・…一...............・ e・-・ 0 ・…lX

第 1~章 序論 一.........・ぃ ・・ー ーー ・・・0・・・...........・・・・ …・・・… -…ー …・“・・・ I …・・ …・ l

1.1 はじめに . 

1.2 複合領域最適化の研究...….-........・ ・・ 1・・ a 一 一・~...... 一 ・ … 3 

1.3 並列最適化の研究 .......・.....… ーー ……・0 ・ ー・・ …・・・..・ ・・.......…...5

1.4 本研究の目的… ー・一…......................・・M ・o・-… ・・ー ・・…・0・…… .......・...・.......8

1.5 本論文の構成...... ・ ・・… ・…ー・ー…...・… ..............，...."......・ー… ......9

第 2章並列最適化法 … ー 一・・….... …・・…・.............-..・I・e・..........................，・ 10 

2.1 大規模シλテムと大規模最適化問題.日…............. ….1-...........・町.....・H・ h… 10 

2.2 大規模システムの分割…

2.3 全体最適化...

2.3.1 全体最適化問題の定義

2.3.2 全体是適化法

2.4 部分最適化問題の定義.

2.4.1 並i9IJ最適化法の必要性

2.4.2 Newton-like法による部分最適化問題

14 

15 

17 

17 

19 

2.4.3 Jacobi-Newton法による部分設適化問題 22 

2.5 並列最適化法 ιu ・ e …........ ・..........................…・・・ ー … … 26 

2.5引1 Ai比tl此k悼伽e町町n作叫1ト吋-Jac∞。bi刊iト-1小判『トN陶、吋'ieゐew帆1。印叩n法 2苅6 

2.5.2 1 e次k元探2索程 2羽8 

2.5.] 不等式骨嗣制予刊l約条1件牛 2羽9 

2.五6 並F炉列lリJ1最量適{化ヒアノルレゴリズム e 守口..............日..................................， ........“.... .......，........3河0 

2.7 軌道最適化問題に対する並亨列1リl最適化の適用法......…一!川…噂“.....….日. ー ・・ 0・ 33 

2.8 まとめ日 -…]6 



目{'7.:

第 3章軌道最適化問題に対する並列最適化法の適用例 h ・・…ー…・…-…e …-…37

3.1 並列最適化の評価法....

3.1.1 評価項目

3.1.2 並列化効率の限界

3.2 例題 1r不連続な潮流の中を進む船」

3.2.1 問題設定

..38 

38 

39 

40 

40 

3.2.2 数値計算結果 42 

3.3 例題 2r最速降下線問題J …，....."，.......・』・ e ・0・・・・・・ ・山ゐ ・ .49 

3.3.1 問題設定
49 

3.3.2 数値計算結果
5 1 

3.4 まとめ".，・ 62 

第 4章 簡単な紙飛行機のサイズ/飛行経路の統合的最適化 ・・…ーい 一............63

4.1 機体設計問題 … - 一……・ー… …… ー ・….... ・・ 63 

4.2 飛行経路問題- ….....・ e ・0 ・“日 e ・・ーー......・ a ーI ・M ・… 65 

4.3 並~II最適化法の適用一一 ー ー…・ ..・ ・・ ........ー・・….... …・ 68 

4.4 最適解 … .....•..•...•••....••.....••.•. ー ...• .•.• •.•• •• •.. ••. …............_・・ 69 

4.5 まとめ.. 73 

第 5章スペースプレーンの上昇軌道最適化。.・ー・・・ 一… ・ …・・ーーいい・・・・…・… 74

5.1 問題設定ー 一..........-... …・...，...................................... …...日日・・…・・ 7S 

5，2 運動方程式・……........................... … ー・・ 0・.-._-.......… ................. … 76 

5.3 拘束条件 80 

S.4 並列最適化法の適用 …..................… ・…・・一 - …・・ 1 ・ ・ ・・........81 

5.5 最適解 •.•.. •• .• ..•. ..•••....•. ・・・・…- … …  ・ ー ー- … ・・・・ー… .......82

5，6 全体最適化法と並列最適化法の比較 n ・0 ・・ ・ ...... …‘ .• ...... •.. •• .... .，....~・ 4 ・87

5.7 まとめ… 90 

第 6章スペースプレーンの機体設計/軌道の統合的最適化 ......…"ー ー.......・…91

6.1 問題設定

6.1.1 機体設計

6.1.2 空力解析

6.1.3 軌道計画

6.2 並亨11最適化法の適用

6.3 最適解…

6.3.1 離陸重量 300[ton]の計算結果

...............".・0・・ーー ・，...................・ s・・e 吋

6.3.2 スクラムジェットエンジンに関する考療

6.3.3 スペースプレーン実現に向けた改善量

6.3.4 離陸重量とベイロード重量

92 

93 

95 

97 

..100 

…104 

104 

114 

123 

127 



回目k

6.4 並列最適化法と全体最適化法の比較 ・…・ …a ・………・・…… …・… 133

6.5 まとめ...…・・ ..135 

第 7章結論…・一……・…・・…......… …・ ・ リ… …....... ・ー・・… ・・…・ー ・136

7.1 結論“….........・… .........，... …ーー ・.....… …...・ ・ ...........… ・・・ 136 

7.1.1 並列忌適化法の提案 136 

7.l.2 最適化問題への適用結果 137 

7.2 今後の課題・… ..•..• •••. .•..•.... •. .... ー…・・ ..............................・…・ .............138

補選 A 非線形計画法・・・… 一 りH ・a・.....，.................... ……・ 0・............... …H ・H ・・・・ 140 

A.I 非線形計画法と最適性の条件… - …・・ ・…・0・..... … ーー …，............140 

A，2 数値解訟の分類…..............・ e…日 u ・ ・.....・… …・ e ・・・........ …… 142 

A.3 逐次 2次計画法……・υ ・ ・ ・…・ー ... ー ・…・・・・ .................142
A.3，1 アルゴリズム

A.3.2 ヘッセ行?IJ

A.3.3 凸 2次計画問題の解法 (Goldfarb-Indnani法)

A.3.4 1次元探索

A.3.5 収束性と収束速度

142 

143 

145 

151 

154 

補遺 B代表的な復合領域最適化法…一………...・........…-・・…・…・ ………… 155 

8.1 AII-at-Once (AII-in-One) 法.・・ー 。….....・・・ e ・… ー......・… ... ー…・ー・ ・ 155 

8.2 モデル調整法・…・・・…......................…h ……・・ 6 …・…ー・ ・…・・・ ・ 157 

8.3 ゴール調整法 ー… h ー ….................，.....................…….日…….日….“.………@川……….“……….. ……… .. …….…….日.............“……….“….一............16ω0 

8.4 2つの調整法のハイプリシド角解草法@….“.• . • . . • • • . . ，“.......…….日…-日@… ....……e円…句口...……….日…….“…….“….日-山 ........…….日…..“.占 ....16ω2 

8.5 C。加nc印urπren町I日tS釘ub凶spac白eOpμ凶timization(CSSO) 法 ...・a・-・0 ー.....・H ・H ・....... ー・・ ..........163

8.6 Collaborative Optimization (CO)法……ーー……・・...・‘...‘ ・… 164

補遺 C最適制御問題に対する BDHj去 ・・ …・・ー ・・ …・ー・・・・・…・・ - ー… 一 ぃ 168

C.I 最適制御問題の定義 …，..... ..........…・…ー“・一…ー ー・ー ...............168

C.2 非線形計画問題への変換ー............... ・・…..........-.... ーー ........................169 

C，} 810ck Diagonal Hessian (8DH)法..・一......・ eυ ・ ャ ー........… ・ 171

補遺 D 空力特性の推算法 “CRSFLW"….............・・… ...........・・ 0・・._，.・ ・・山・・・・・ー 173

D.1 機体形状一 ..............."…・・ ー・ …・・ ・・ 0 ・…ー -一 ..................173 

D.2 揚力係数と抗力係数。 … ー・・0・・… ・..............・・・ h ・・ e ・ 0・り 。....175

D.3 法線カ係数日 e ・・H ・M ・.•. • •.• •.•..•. ・・・・・...-，. ••• .... ~ ...~ •.. ••• ........" ...... ..，・ーー … e ・....175

D.4 軸カ係数日・・ ・・ e ・・・・H ・M ・ e・・ー ー................................，........................ ・177 

D.5 離散近1以“ ............... ・...・ e ・ ・........・・ 件....…・・ー ーー 179

D.6 風1同試験データとの比較 ~ ， . .・ ・....... ・ ...............・・ ・ ーー .180 

111 



目IX

補遺 E 重量推算j去 "WAATS". 一 ........................u........ ……・ 1 一… ー・・・ 185 

E.I 構成要素
.185 

E.2 設計変数とパラメータ…・・ 吋一・・ 一- ・ 9・e ・・…..............…・ 187

E.3 重量推算式… ..189 

E.4 ペイロード重量...........................… … 噂 ・ ・・ e ・・・・・ -… ..191 

補選 FPCによる並列計算の実現法…...........・o ・....................・ 0 ・…・・・ ・・ー …・・・ .192 

F.I 1台の PCによる並列計算の模擬方法......".......・e・0-'. ・・…・・0 ・ 0・・....，.，・ …192

F.2 複数台の PCによる並列計算の方法.."...・ …・… ・...・… ・ ・・ 0・・・...."..…“ 194

謝辞…・・・…・・….....…・ ーー…・"…・ー・......・H ・・ .............…・ ぃ・… …"……・・・… 195

参考文献 ...................例。...り凶・ ー…・ 0 ・・・ ・・........ 一・ー …・・.....・・・ …..........196 

関連文献 ............ ・・・.........…一・・.......j.... ー・・一… ・リ …・“・・・ 0・"・ ・…・ 0・ 201 

学会誌論文 …・・・ ー …… ..........… ・- ….... ーI・M ・... …........ .........201 

国際会議発表論文 h …・0・e・・ ・…・… ...一.._" ・…・… …................. ...201 

国内口頭発表論文 ……・.......................... …日 e ・・・..... …..............・O・201

lV 



図目次

図1.1 変数の数と計算時間の関係............・ 一一.... ・ e …・ー … ・........・・・ 6

図 1，2 変数の数とメモリ量の関係・ ーー .•..•.•••.•••.•... ……・…0 ・…一・ 6 

図 2，1 3つのサブシステムからなる大規模・ンステムの例白 ・・・・ ・・ ......"..".......12 

図 2.2 並~IJ最適化アルゴリズムー・ ・υ ー…… ・ ー…，........... 一・ …ー・ 30 

図 2.3 最適制御問題の分割化........... … 一 .....•. ・・・ ......… ー…"""".33 

図 3.1 不連続な潮流を受ける船の最短時間経路" “・ー ・・・ … .......・…ー ，，40 

図 3.2 軌道(部分最適化問題数 4) ・ ・ー一ー ー・… ・-・・""""".". ."""."".44 

図 3.3 制御量(部分最適化問題数 4) ，，，.....，......・・・・ ・ ー….............・"・・ 0・e ・ 45 

図 3.4 実行時間 …・・....... …... ....ー・・ 0 … ー一一 ー・ ....・ ・・ .........ー・ 45 

図 3.5 実行速度向上率 ........・ 0・・ ・9 ・ー・ー… …"・ e ・・・…・ー ..".."..""..，，46 

図 3.6 実行速度効率。........_."........ー ・ •..••.• .•.•. … ........・… e・.......・ ".46

図 3.7 メモリ量…….，............... ー....... …・ 0・・ ・・…・・・ M ・o・ ・・一 ・..， ，.........ーー… 47

図 3.8 メモリ量比 . … .. ….... •..• •.•..••. ・・… ・ …・ “ .•....••...•. …・ー…“ 47 

図 3.9 メモリ量効率 …・ ー・・ 一日…ー・… 4 ・・ ・・ー….......・0・a ・ ・"""".48

図 3.10 拘束のある場合の最速降下線".・・・・ ー ー.....-.......…・ ..•..• • ..........・・… 49 

図 3.11 軌道(不等式拘束なし) (部分最適化問題数 5) ". ""，，'"''・ ・・... ・ 54 

図 3.12 軌道(不等式拘束あり) (部分最適化問題数 5) ・ー・・ーー，...，........... ・ " “54 

図 3.13 制御盈(不等式拘束なし) (部分最適化問題数 5) …ーー叫 ー…・ 0・"..""，55 

図 3.14 制御量(不等式拘束あり) (部分最適化問題数 5) .. ..""".."...".ω '"'''''''''''''''''' ss 
図 3.15 実行時間(不等式拘束なし) 56 

図 3.16 実行時間(不等式拘束あり) """"，.日中・・ー ・...........・M ・..........，.....・"・・ 56 

図 3.17 実行速度向上率(不等式拘束なし)ー…・0・・ H ・ ・ .......・ 4 ・.57

図 3.18 実行速度向上率(不等式拘束あり)ー ーい い .....•. .••. .•. 吋......…・・・・ 2・ー..."，，57

図 3.19 実行速度効率(不等式拘束なし) ..，，，..，，.，，・ e 戸・ ・0・...........…・・・ ..，，58 

図 3.20 実行速度効率(不等式拘束あり) ...""...""... """"".・・… … …"  "."".."".58 

図 3.21 メモリ量(不等式拘束なし)。…・……・…… ・" ‘・ ・..""""".".59

図 3.22 メモリ量(不等式拘束あり) • ".59 
図)，23 メモリ 最比(不等式拘束なし) 60 

v 



図目次

図 3.24 メモリ量比(不等式拘束あり) ........・ … 一・・・ 0 ・ …… 一・ ・ ............60 

図 3.25 メモリ量効率(不等式拘束なし) ..••...• .......…・・ ー….. ーー・ー - …・ー ー 61 

図 3.26 メモリ量効率(不等式拘束あり) ......…ー...，.•.• ...._，い‘… .......い ーー・“ 61

図 4.1 紙飛行機の形状と設計変数 … ぃ ・0 ・ .••.......... … ・‘ ・・・ 噂・ ..........64

図 4.2 紙飛行機の飛行に関する問題設定 .日 日 ・・，.............…"...... ・・・・ .........65

図 4.3 紙飛行機のサイス:/飛行経路の統合的最適化問題における変数と接続条件 ....69 

図 4.4 高度履歴.，.，・・ u … ・…… ....H..…・・ ....•. ……  … …・ ・.70

図4.5 速度履歴… e 噂..... …..........-.・・.....・ マー一 .......・…・ ・ー 71

図 4.6 ピッチ角履歴“
山ー ・・・ ...71 

図 4.7 迎角履歴. ・・ …・・… ・・ … ....................…・・・ … ・ ・・ ............ …・72

図 4.8 ピッチ角速度履歴..............，. 一……一 ー… ……ー・ '"“一 … ー・一・・72

図 5.1 スペースプレーン NALO次形状……ー・… …・0 ・・ ・ 0 ・ーー..............................7S 

図 5.2 上昇軌道計画“......・… 0 ・ ー"..............“一.. ー・ー…...，.... ー・・ 76

図 5.3 運動方程式に必要な記号 0 ・ ー・・・・ υ ・ …… ・ー … .... ・ ・・.....77

図 5.4 ATRと SCRの推力係数Cr̂TR' CrscR ・...........・...................ー・ -ー・ ー…79

図 5.5 ATRと SCRの比推力 JSPA刊 ， 'SPSCR .............. ー ー ー・・“ ・一 ................... 79 

図 5.6 高度の時間履歴.........................，••.••. ......."...… .•• •..•. ・.......・ ・........・0・・ ........82

図 5.7 速度の時間履歴… ........ … ・・ ・・ ・ー・・・・ ・…・・“ …… 一げ ・・ .......・83

図 5.8 経路角の時間履歴....・ … …ー …ー .. …0 ・… ・ー ..... ........ 83 

図 5.9 質量の時間履歴 ー …・・・ 0・・… …・ … ........…・ ・・“ “…......・・… 84

図 5.10 迎角の時間履歴...." ・・・ 0 ・… .. •.•..•. …..... ・… ・“・........巾…・ー・…・ 84

図 5.11 7 :;1ハ数の時間履歴・ …ー ーー...・ ~...... . ..・................・・0 …・ー M ・o・...................85

図 5.12 動庄の時間履歴... ・…...，....山….... ・........................，.....................・ 4 ・・ 85 

図 5.13 荷重倍数の時間履歴 ・一…… … …...ド...."...…いい …I … ・ 86 

図 5.14 権力重量比の時間履歴ー.......…・・ー ・ ー い ..................・ e ・M ・M ・...........86 

図 5.15 計算案行時間に対する目的関数値(推進剤消費重量 WprOJ'lC'JJ削)の捻移・.................89

図 5.16 計算案行時間に対する制約条件誤差の推移。.・ ー……".... …ーー … ・89

図 6.1 本論文で考慮する専門分野とその接続条件，および目的関数… ・ … … 92 

図 6.2 スペースプレーンの機体形状モデノレ................・・・・ .... ・ …・ ......93

図 6.3 上昇軌道計画.“・・・…・.....・ ...........................，.......................…・ 一 ..."...・.......97

図 6.4 スベーλプレーンの統合的最適化問題における変数と接続粂(牛 (4段) ...........101 

図 6.5 スペースプレーンの統合的最適化問題における変数と接続条件 (3段) ...........102 

図 6.6 スペースプレーンの統合的最適化問題における変数と接続粂件 (2段) ーー ・・ 103

図 6.7 際陸重盆 300[ton]のスベ-;;<.プレーンの重量内訳 ・0 ・・ ・ ・唱・ ......107

図 6.8 隊陸重量 300[ton]のスペースプレーン最適機体形状と Boeing747-400..・・・・・ 107 

図 6.9 揚力係数 …・… ...........…・ 0 ・… φ ・ ・…ー …... ・…・ 108

図 6.10 抗力係数 日・ーー ……・・ …・ 一 ......，.....・ ・・ ....... ..... ......................____...108 

VI 



図目次

図 6.Jl 高度の時間履歴.
。109

図 6.12 速度の時間履歴…・
109 

図 6.13 経路角の時間履歴
.110 

図 6.14 質量の時間履歴.
110 

図 6.15 迎角の時間履歴..
111 

図 6.16 '7ツハ数の時間履歴.
111 

図 6.17 動圧の時間履歴......
・川 口1・・ 4_.......・ー ..112

図 6.18 荷重倍数の時間履歴..
ー112

図 6.19 推力重量比の時間履歴
113 

図 6.20 SCR不使用の場合と使用の場合の機体形状 .....................・… .•.•. ー・... ・ 117 

図 6.21 揚力係数
117 

図 6.22 抗力係数
ー叫-.".... ・・・・ 0 ・ ・“ 118 

図 6.23 高度の時間履歴一…・ “・ υ …............…・.......・ 司・ 一.，..• •.• •.• .-... -..・ 0 ・内 118 

図 6.24 速度の時間履庭.....…・ 山...............119 

図 6.25 経路角の時間履歴
ー叫 ."... … .._. ....... 119 

図 6.26 質量の時間履歴
..120 

図 6.27 迎角の時間履歴.
120 

図 6.28 '7ツハ数の時間履歴…ー .121 

図 6.29 動圧の時間履歴 ...............・ 0 ・u ・ … “ー ・山 ー…… ................121

図 6.30 荷重倍数の時間履歴..“一一 ー… ー ー・・ 1 ・・....."•.• ~・ n … ， … ...122 

図 6.31 推力重量比の時間履歴…...... ………........ ….. …ー ・… ー・ーいい い・・ 122

図 6.32 離陸重盆と機体形状............. ….......，........... ー… ・0 ・・一 ー・口 一一 .129 

図 6.33 離陸重量とベイロード重量 -…...・ e …・・ー ・“ …ー…・ 0・ ー129

図 6.34 離陸重量と最小必要重量/離陸重量....・.".....・…一 - 一 …・・・ •...• …・ー・ 130

図 6.35 離陸重量と最小必要重量内訳 ・…・… -ーー ーー ・ ー・唱・ー…・ e ・ 130

図 6.36 荷量陵重量と胴体体積内訳…ー ・ ー・ … ・・・ー・・… ・ 4 ・… ・ 131 

図 6.37 離陸重量と ATRインテーク面積............ …一・・…… e・e・- ー................131

図 6.38 離陸重量と ROC推力..............，."...........… .............，....-.・・ ・・・ ・132

図 6.39 離陸重量と平面積............................. …....... ー …・ー・ 1 ・・・ ・...・ 132

図 6.40 計算実行時間に対する目的関数値(ベイロード重量W，剤師d)の推移.......・ ・… 134

図 6.41 計算実行時間に対する制約条件誤差の推移....................................................・・・ 134 

図 8.1 3つのカップリングしたザブシステムからなるシステム..・… ー ................155

図 8.2 分割されたシステム .•.•.•. •.••..•••...••.•.•.. ・… ・ … ・ .............160 

図 8.3 3つのサブシステムと変数の入出力。............... 日・・ ・ ・日 .............................164 

図 C.1 状態量の隊散化 ・ …・0 ・ ・山 会 e ・ …・ー ー..~. -. ・・・0 ・φe・ H ・・ 169

図 C.2 制御量の離散化............ー.... 守… ー・・…… ，.............・・ ..・ e・ .169 

図 D.1 機体形状と記号の定義・明日 e ・・・0・… …・…ー・ー ー ーー 1 ・・ー ーー・ 174

VII 



図目次

図 0.2 Tangent ogive.............. …・・ ー 一…・・.............・・ ・'" …ー…ー 174 

図 0.3 C申に対する補正ii宣'7・・・ ...............・… …“・ 0 ・e … ー…，..，.“ …....175 

図 0.4 NALO次形状 … “・・・ ・・ h ・e …・ ー ー ....-...................・・・ ..................181

図 0.5 本空力解析法を適用した機体モデノレ ......・ ・ー … ..................... .....181 

図 0.6 亜音速域での風洞試験データと本空力解析法の比較(揚力係数) ............. .....182 

図 0.7 直音速域での風綱試験データと本空力解析法の比較(抗力係数)・ ー…・ー 182 

図 0.8 風潮試験による揚力係数日・ー ・・ ・・・ 0 ・ ...，........... ・・ ...183 

図 0.9 CRSFLWによる揚力係数 ー・.........................，.ー・…............・・・ ...............183 

図 0.10 風洞試験による抗力係数 …......"....・0・ ...・ー… 1 ・ ・ ・.......184

図 D.II CRSFLWによる抗力係数 ......... ー ・一・一 "...... … ・ “ 184 

図 E.1 本論文で考慮 した構成要素…・・・ ー ・一ー い ..........，. ・・“ .........186

VIII 



表目次

表 3.1 繰り返し回数 …ー...，....._-.........・・........._…ー ぃ・ ー'" ・・ υ …44

表 3.2 繰り返し回数(不等式拘束なし) ........… ...".......・...........，..・ .•••.. • ..，.... ・ .53 

表 3.3 繰り返し回数(不等式拘束あり) . ー・ー・......…..................・0 ・ ー… 53 

表4.1 紙飛行機の最適な形状と投げ方."..・ ー ・… ・ ・0 ・d ・..............、 ...........70

表 5.1 スペースプレーンの軌道最適化問題の誇数値…・・・ 一・ー…・・ ............78 

表 5.2 部分食適化問題の構成日い ……・ … …，.....................一 .....… ・・ ...........81

表 5.3 1プロセス当たりに必要なメモリ量 日 …吋一 一… ー・・…ー“・・ーー .87

表 6.1 離陸重量 300[ton]での諸元値の最適解 ー・… - 一......•.•... ••••. ••• ....._，ー 105 

表 6.2 荷量陸重量 300[ton]のスベースプレーンの重量内訳 … ー・ ............ ...106 

表 6.3 SCR不使用の場合と使用の場合の誇元値 … ・・ー・… ・ー ー ー-… I・e・......115 

表 6.4 SCR不使用の場合と使用の場合の重量内訳 ・・ … ........・ ・・ ・・ ...116

表 6.5 現在の技術水準による最適解と改善後の最適解(その 1) … ・ &…..山一 ・125

表 6.6 現在の技術水準による査を適解と改善後の最適解(その 2) . .................... ... .....126 

表 6.7 離陸重量 100~500[ton 1での諸元値の最適解.......................... ・・ ・・ .....128

5提6.8 1プロセス当たりに必要なメモリ量ぃ… .....，....…・ ー・・ ・・ “ 133 

表 D.I サンプリングマッハ数とレイノノレズ数.....・ e・・・・・....・ 9・ ・・ ..........."..........179

lX 



第1章

序論

1.1 はじめに

あるシステムを最適化するとは，システム設計者の願望を表した目的関数と呼ばれる

関数を最小化あるいは最大化するように，システムの状態を表す変数を等式または不等式

で表される状態方程式のもとで見つけることである.このような問題を最適化問題と呼

ぶ 理論的にはいかなるシステムも各関数を定義し最適化問題として記述さえできれば必

ず解を得ることができる しかしながら，ごく単純な最適化問題を除いてその求解には計

算機のカを借りなければならず，結果として最適化問題が取り扱える範囲は計算機の発達

と共に広がってきたといえる.一般的に，最適化計算は目的関数，状態方程式の数値計算，

すなわちシステムの解析を数多く繰り返して解を得る.よって，解析が可能なシステム全

てが忌適化可能であるとは限らない 解析手法で扱える自由度のオーダに比べて，その解

析手法を組み入れた段通化手法で扱える自由度のオーダは少ない また，重量適化問題の箕

の最趨解をt.{~も知ることはできない 多くの時間を富1)けばより良い解を得ることができ

る しかし，苦労して得られた解が果たして真の最適解であるのか決して分からない こ

れらの問題点を解消するために，計算機というハード商の発達に加えて新しい最適化手法

を生み出しまた改良を加えるといったソフト而の発達も著しい。

今日，そうした最適化手法に注目が集まり発達の原動力となっているのが，実在する

システムに対する最適化手法適用への期待の高まりである.システム設計に対する要求

は，高度化，高機能化してきでいる 例えば，ある製品を設計するとき.従来の経験に頼

った手法では対処できない場合が発生している。そこで.計算機による支援と最適化技術

を積極的に取り入れて設計を行う絞れが強まっている その考えを推し進めると.製品を
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構成する個々の要素や製品を製造する各段階を個別に解析して最適化するのではなく.シ

ステム全体もしくは後数の領域(専門分野) Cdiscipline) にまたがる解析と最適化を同時

に考えることによってさらに高い効率を得ることができる.複数の領域にまたがる最適化

を複合領域最適化 Cmultidisciplinaryoptimization: MDO) 1)と呼ぶ.

航空機の設計においても，個別の領域を超えた設計を行うことの重要性は認識され.

航空機メーカはシステム解析に計算機を積極的に活用し始めている それでは複合領主主車

道化はどうであろうか.従来の航空機設計に対する綾合領域最適化を考える一例として.

機体設計最適化と飛行経路最適化の関係を考えてみる.まず，設計者には新たな航空機に

対する大まかな飛行条例ニを含む設計仕様が指定され，それに沿った設計が行われる.その

際，機体の個々の構成要素，または全要素に対して最適化が実行されることがあろう.し

かし.このとき飛行経路も同時に最適化されることはない.なせ・なら，従来の航空機は汎

用性が求められ.詳細な運用法と飛行経路を航空機設計の段階では決められないからであ

る.また，機体設計と飛行経路の解析と最適化技術はそれぞれ臭なる技術領域にあるため

でもある よって，従来，機体設計がまず成され，設計された後体に対して飛行経路の辰

適化が行われることはあったが，両者の統合的信適化は行われていない.

一方，現在，世界中で研究が進められている次世代の宇宙往還機，およびその実験機

等では，従来の航空機と異なり T 姿求される設計仕綴，ミッションが厳しく，極限の性能

が追求されなければならない.しかし.こうした航空機は，厳格に決められた限ちれたミ

ッションの中でしか運用されない よって，機体設計とミッションを達成する飛行経路を

同時に決定することが可能である.また，こうした航空機には新しい材料，新しいエンジ

ン，新しい制御技術等.これまでの経験1:頼ることができない革新約技術が取り入れられ

なければならない したがって，機体設計のみに適用範囲がとどまっていた緩合領域最適

化法に.飛行経路の最適化を加えることは可能であり，また必要不可欠なことでもある

特に本論文では機体設計と飛行経路の統合的最適化問題の対象としてスペースプレーン"

を考える.スペースプレーンは完全再使用型の単段式字宙往i盤機として研究されている

現在の技術水準では実現不可能であり.飛行制御技術，推進技術.材料情遊技術，空力技

術などの技術領域個別の進展と，それらを融合して最適化する技術が求められている

以上を踏まえ，本論文では後合領域厳適化問題の一種である機体設計と飛行経路の統

合的最適化問題を中心とした大規機最適化問題に対する数値解法の提案を行う そしてそ

れをスペースプレーンの統合的最適化問題に適用し，実現性に向けた考察を行う

2 
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1.2 復合領域最適化の研究

複合領減にわたる解析法，最適化法には考慮、すべき様々な要素が含まれている 例え

ば，各領域におけるモデリング法と解析法，また最適化過程において繰り返される解析の

計算コストを軽減するための近似化技術，システムの感度解析法，各領域ごとに最適化問

題を分割するための最適化問題の定義法と解法，また人間の判断を必要とする場合や汎用

プログラムとして完成するためにはインクープエイ λについても考慮しなければならな

い 本論文ではこれらの問題点のうち最適化問題の定義法と解法を中心に考察を加える

一般的に，複合領域最適化の対象となる大きなシステムではシステム全体を一挙に被

って総合的な解析や設計を行うことは困難な場合が多い そこで，大きな負荷を要するこ

れら一連の作業を軽減するために，システムを綾数のサブシステムに分割して，解析，最

遊化を進める分割解法が考えられる.例えば航空機では，構造，熱，空力，制御などの専

門領峨ごとのサブシステムが考えられる また，翼，胴体，エンジンなどの部分の構造も

考えられる.さらにこれらの混合システムもあるであろう サブシステムをより細分化し

て階層構造にすることも考えられる.このようにすることで，解析，最適化の負荷を軽減

するだけでなく，各サブシステムに関する専門家逮は他のサブシステムに対する配慮を最

小限にとどめて，自分達が持つ解析ツール，最適化手法を最大限に活用することができる

分割して得られたサブシステムは分散的にあるいは並列的に解析，感度解析，量適化

の計算が実行されなければならない.そして，個別に最適化が施されたサブシステムを愚

終的には統合し. 1つの巌遮システムとして構成する必要がある ここで，サブシステム

はお互いに独立して存在しているのではなく，お互いの情報の交倹によって統合的なシス

テムを形成していることに注意しなければならない このサブシステム問の綾続のことを

カップリング (coupling) という 個別のサブシステムを統合するには.サブシステム問

のカップリングに対する配悠が必要である この統合方法についてもいろいろ研究されて

いる 基本となる方法は技数サブシステムにまたがる変数に関する各サブシステムの感度

を計算し，全システムの最適化計1停を行う方法である.このシステムレベルの霞適化問題

は元の最適化問題が簡素化された問題とえることができ，また coordination問題と呼ばれ

ることがある.サブシステム解析を含むシステム解析，サブシステムとシステムの感度解

析，サブシステムレベルの儀適化計算，システムレベルの巌適化計算は複合領主主主主適化法

を構成する重要な婆素である I

最適化問題の分割解法に関する多くの研究は，大規機線形音|函法に対する Danロig-Wolfe
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の分割原理" (Oantzig-Wolfe decomposition principle) に自制する研究に代表されるオペレー

ションリサーチ (operationresearch: OR) の領主まから始まった 一方で，笑在する工学問

題に対して分割解法を適用しようと各分野の研究者が理論と応用を試みてきた.そのほと

んどは構造設計への適用を試みようとする研究であった.その理由として，元々，工学問

題に対する最適化理論の適用は構造設計の専門家達が中心となって進められてきたこと

と，有限要素法などの構造解析法で扱うことができる変数の数に比べて最適化法で扱うこ

とができる変数の数が少ないため，大規織な最適化問題を分割解法により解く必要があっ

たためである 一般的な大規模非線形計画問題に対する分制法と最適化法は. Kirschがテ

キスト(文献4) の中でまとめたモデル調整 (modelcoordination)法とゴール調笠 (goal

coordination)法と呼ばれる 2つの方法が広く知られている 前述した通り coord川 allonと

はシステムレベルでの震適化を意味するが，初期の複合領域最適化法において coordination

は必ずしも存在しないことが多かった勾しかし.Kirschの解法が知られて以降.coordination 

は重要な位置を占めるようになった 最近でもモデル調盤法にゴール調整法的な考えを用

いた方法6)が試みられている.

一方，前節で述べた航空宇宙業界を取り巻く状況から，現在，米国には NASA を中心

にHighPerformance Computing and Communications Program (H.PCCP)とし、うプロジェク

トが存在する.その目的は高性能コンビュータを航空宇宙分野に応用するために，コンビ

ュータツール，可視化技術，データベース，ユーサ・インターフェイス等の研究を促進させ

ることにある.そのプロジェクト内に ComputationalAerosciences (CASJ プロジェクトが

存在し，ラングレー研究所において次世代航空憾の複合領域設計と量適化を行うソフトウ

エアの開発を行っているグループがある. 80年代後半から 90年代にかけて，より実践的

な復合領域最適化法がこのグループの関係者から提案されている AII-at-Once (AII-in-

One)法η. Concuπen! Subspace Optimization (CSSO)法SI，Collaborative Optimization (CO) 

法9.10.11)と呼ばれる手法である

また，これらの成果を受け，具体的なyフトウェアも市販されつつある例えば Engineous

Soft¥Vare社から riSIGHTJ日}と呼ばれる複合領域最適化支援ソフトが販売されている.

これまでミのところ，モデル翻悠法とゴール調2霊法も含めたこれら複合領域綾適化法は，

元の大規模最適化問題を直接解いて解を得るのと比較して，収束性が懇く，多くのシステ

ム解析と最適化言十算の繰り返しが必要であると報告されている")また.数値解法として

安定しているか，また計算途中でサブシステムの最適化問題が解けなくなる現象に陥る可
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能性があるかどうかを意味する最適化手法におけるロバスト性が悪いことも知られてい

るz 特に分割されたサブシステムどうしのカップリングが強し、と顕著であるなぜならば，

カップリングが強いと元の最適化問題が簡素化されていると考えられる coordination問題

が無意味な解を出すことがあるためである 収束性とロバスト性が悪いために，最適化計

算の収東判定において妥協が必、要となり，得られた解が厳密な最適解であることも期待で

きない.代表的なこれらの解法と特徴は補遺Bに詳しくまとめておく.

以上のような複合領域最適化法を用いて p 様々な領域間で応用例が報告されている

なかでも複合領域の設計における最適化の発展の原動力になっているといえる代表的な領

域の組み合わせは，様造問題を中心とした「構造問題と制御問題J. r構造問題と熱・流

体問題」の 2つである.構造問題と制御問題の統合的最適化において，構造系では形状と

[立中目最適化，制御系ではアクチュエータ J センサの最適配置とフィードパック制御におけ

るフィードバックゲインの最適化問題が考えられる同 また，熱 流体問題と構造問題の

統合的最適化問題は，航空宇宙分野において，航空機の契または全機形状の最適化という

問題設定が多数見受けられる "1 現在までのところ. SST. HSTのような航空機と宇宙往

還機の概念設計に対する適用例は多数見受けられる7・16，川が，実用レベルにある開発ツー

ノレがまだ存在しないため。実在する航空機の設計に使用したという報告はまだない.

1.3 並列最適化の研究

分割して得られたサブシステムでは解析，最適化の計算ーが並列的に行われる ことはす

でに述べた ところで，複合領域の解析，最適化とは別に，並列計算に関してはYフト面，

ハー ド面から多くの研究が進められており 18 ぺ最適化計算に対する並列計算の研究も例

外ではない20) その理由の !っとして，一般に，最適化計算では変数の数e 制約条件の数，

非線形性が場加するにつれ，計算コストが比例を超える量で滑加することが挙げられる.

図1.1.1.2は第 3章で示す「不連続な潮流の中を進む船Jに関する最適化問題について，

変数の数が糟加するにつれて，最適解を得るまでの計算時間と計算に必要なメモリ 量がど

う変化するかを示した図である これらの図から ， 計算時間は変数の数の 3~4 乗に比例

し.メモリ 量は変数の数の 2乗に比例して培加寸るのが分かる よって，多くの変数と制

約条件を持つ大規模最適化問題を並列計算によって解くことが考えられている.
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I.J 並列最適化の研究

複合領域最適化法とは並，71J計算によって最適化を行う並列最適化 (paralleloptimizationl 

法のー穫であるといえ，並列最適化法の研究成果を複合領域最適化法に活用することは可

能である. しかし，通常の並列計算と異なる点は，並列化された lつ 1つの計算内容が個

別の領域の解析，最適化に相当し，工学的意味を有するということである.

並列最適化に限らず並列計算の研究の方向性は「解法の並列化」と「問題の並列化J

に大きく分けられる.とのうち，最適化問題に対する「解法の並列化Jからの研究は，主

に並列アノレゴリズムの理論研究の一環として進められている.一例として，制約条件を持

たない最適化問題に対する逐次 2~計画 (SQP) 法(補遺A) の並列アノレゴリズムを考え

てみる明. SQP 法は~の繰り返しからなっている

Step 1. 

近似ヘッセ行列と目的関数の勾配から解の更新ベクト/レを計算

Slep2 

そのベクトノレ方向で 1t欠元探索を行い，最小値を見つける.

Srep 3 

目的関数の勾配を計算し，収束判定条件を評価する

Step 4. 

勾~r:.方向ベクトノレから近似ヘッセ行列を更新する.

以上の解法において，次のような部分で並列化が可能である.

(1) Step 1.での線形解析の並列化

(2) Slep 2での目的関数の複数評価による並列化.

(3) Step Jでの勾配計算における偏導関数の評価の並列化.

(4) Step 4での算術計算の並列化

また. SQP法に限らず，局所最適解を持つ多曲全性の目的関数の場合には，初期値に依

存して得られる最適解が異なる.この場合，大域的最適解を得る方法の lっと して，解が

存在すると思われる解空間の内部に複数の初期解を選びs 複数プロセッサによって多点を

並列的に探索することが考えられている

一方 r問題の並列化」に基づく並列最適化は lつの最適化問題を複数の最適化問題

に分割して複数のプロセ yサによって解く忌適化法であり，前節で説明した複合領域最適

化法はここに含まれる 複合領域最適化法とは別に ORの研究の一環としても研究されて



1.4 本研究の目的

いる21) 本論文ではこれら「問題の並列化Jによる並列最適化法を特に分割解訟と呼ぶ.

「問題の並列化」と「解法の並列化」の 2つを比較してみると，一般に「角平法の並列化」

で行われる lつ lつの並列計算に工学的意味を持たせることは不可能であり，複合領媛最

適化への適用はできない しかし，並列計算の効率(第 3章)の点では f問題の並列化J

より「解法の並列化j のほうが優れる つまり. J つの問題を複数の問題に細分化して並

列計算を行うよりは. Jつの解法を構成する細かい割算を並列的に処理したほうがより効

率的である.また r問題の並列化」に注目した並列最適化法では，並列に行われる計算

に工学的意味を持たせることが可能であるが，前節で述べた複合領域最適化法に見られる

収束性とロバスト性が惑いという問題点を抱えている

1.4 本研究の目的

前節までの既存の研究を踏まえ，機体設計と飛行経路の統合的最適化問題に適用可能

であり，かつ並列化効率，収束性，ロバスト性に優れた並列最適化法を提案することを本

論文の目的の lっとする 本論文では切手法の並列化Jにまず注目し，既存の最適化法の

並列化を試みるー後に説明されるが，得られた解法は見方を変えると f問題の並列化Jに

よる並亨IJ最適化法の lっと考えることが可能である よって. Jつ lつの並列に行われる

計算に工学的意味をもたせることが可能であるため，統合的最適化問題への適用も可能で

あり，既存の最適化法に比べて，優れた並夢IJ化効率，収束性とロバスト性を持つ.

高い精度をもった並列最適化法が必要な問題として飛行経路最適化問題が挙げられ

る 飛行経路最適化問題は最適制御問題として定式化されるがa 制御時間が長く複雑な最

適制御問題に対して，精度の良い解を得ようとすると，大規模最適化問題を解かなくては

ならない.そこで，最適時制御問題に並列最適化法を適用することが考えられるが，前々節

で述べた分劃解法を適用すると ，収束性の悪さから精度の良い解を得ることができないー

そこで本論文で提案される並列最適化法を適用する.

次に飛行経路を長適化するだけでなく，機体設計の最適化問題も含めた機体設計と飛

行経路の統合的最適化問題に並亨IJ最適化法の適用を行う.本論文の問題設定の特徴の lっ

として，従来のように構造系を中心にするのではなく，航空機の誘導 ・制御問題を中心に

して，そこから情造問題，空力問題へと最適化の領域を広げていくことが挙げられる ま

ず最適化手法検註のために平易な紙飛行機のサイズと投げ方を統合的に長適化する問題を

考え，その後にスペースプレーンの織体設計と飛行経路の統合的最適化問題を考慮する



1.5 本論文の構成

特に，スペースプレーンの統合的最適化問題については，スベースプレーンを現在の

妓術水準から最も効率的に実現するためにはどのような機体設計と上昇飛行経路が必要と

なるか，実現にはどの程度の技術革新が必要なのかも合わせて考察する

1.S 本論文の構成

本論文は 7章から構成されている

第 l章は本章の序論であり a 機体設言十と飛行経路の統合的最適化に代表される複合領

域忌適化に関する重要性とこれまでの研究，および並列最適化法との関連をまとめた ま

た，本研究の目的，論文の概要を説明した

第 2章ではa 統合的最適化問題に代表される大規模最適化問題に対し，本論文で復案

する並列最適化法の導出とアノレゴリズムを説明し，合わせて軌道最適化問題に適用する方

法を述べる

第 3章では第 2章で提案された並71J最適化法の有効性を調べるために簡単な軌道最適

化問題を用意し適用する この章の問題は理論解が求められる問題である.理論解と数値

解を比較すると共に数値計算過程を調査し，本論文で提案する並列最適化法の特徴がまと

められる.

第 4章より以降は，理論解が求められない最適化問題に対し.本論文の並亨IJ最適化法

を適用していく.第 4章で取り上げる問題は紙飛行機のサイズと投げ方の統合的最適化問

題である，最も良く飛ぶ紙飛行機のサイズとその投げ方を求める.より複雑なスペースプ

レーンの統合的最適化問題へ並列最適化法を適用する前にその有効性を確認する

第 5章ではスペースプレーンの上昇飛行経路最適化問題に対して並列最適化法を適用

する従来の研究で求められていた解より高精度の解を得るために，大規模最適化問題を

並列最適化法で解く.複雑な大規模売を適化問題に並列綾適化法を適用した場合の有効性を

確認し，その特徴を調べる

第 6章では第 5章で飛行経路のみの最適化を行ったスペースプレーンに関する問題を

拡張し，機体設計も同時に最適化する.本論文で取り上げられる最適化問題のうち，最も

難しい問題である この章では並列最適化法の有効性を確認して.その特徴を調べること

に合わせ，スペースプレーンの実現性についても考察する.

最終宝重である第 7輩では結論，今後の研究課題についてまとめる

9 
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第2章

並列最適化法

本書室では前章で述べた統合的最適化問題に代表される大規模最適化問題に対する並71)

最適化法を提案する 前章で述べたようにs 大規模、ノステムは全ての変数を一括して最適

化すると計算機に対して非常に大きな負荷をかけることになる.そこで大規模システムを

幾つかの工学的意味をもっサブシステムに分け，大規模最適化問題を小規模な複数の部分

最適化問題の集合として定義し直す.どのように部分最適化問題を定義するのか，部分最

適化問題を解いて得られる解をどのようにまとめてシステム全体の最適解を得るのかが研

究の焦点となる.ここでは，まず最適化手法のなかで現在最も有力であるとされる逐次 2

次計画法を，前章で述べた「解法の並列化」に注目して並列化することを考える こうし

て得られた並列計算法は，解釈によっては f問題の並列化Jを行ったことにもなっている.

定義された部分最適化問題を個々の各サブシステムに当てはめることでs 並列最適化法に

よって大規模最適化問題を解くことができる 一連の導出過程から，この解法は逐(J;2次

計画法の特性を保ち，かつ優れた並列化効率をもつことが期待できる.それら有効性の確

認は後の主主で行われる.また，本章の最後で並列最適化法を軌道最適化問題に適用する方

法を説明し，次章からの例題適用に備える

2.1 大規模システムと大規模最適化問題

あるシステムの状態を表す変数を xεR"とし，その変数に依存しシステムを特徴づける

状態方程式を

gE(X)=O (gf.":R"→R叫)

g，(x)';O (g， :R"→R"") 

10 
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2.2 大規模システムの分割

と表す.変数と状態方程式の次元 n，mF.' m，が大きいシステムを大規模システムという

また，ある大規模システムの最適化問題

variable x 

minimize f(x) 

subject 10 gF.(x) = 0 

c，(x)sO 

(2.2a) 

(2.2b) 

(2.2c) 

(2.2d) 

を，本論文では大規模最適化問題，あるいは単に大規模問題と呼ぶ.ここで，関数fを目

的関数l 関数CEを等式制約関数，関数g，を不等式制約関数といい，式(2.2c)，(2.2d)をそ

れぞれ等式市j約条件，不等式市l約条件と呼ぶ また，等式及び不等式制約関数，等式及び

不等式制約条件を合わせて，それぞれ制約関数，制約条件と呼ぶこともある.最適化問題

に関するより詳しい説明は補遺Aを参照されたい.

「大きいJ r大規模j としづ言葉は主観的な表現であるが，その程度は実際に最適化計

算を行う計算機の性能，最適化手法に依存する.大きなシステムでは，システム全体を一

挙に扱って総合的な解析や設計を行うことは困難な場合が多い よって，大規模最適化問

題を従来の手法で解こうとすると，多大な計算時間を必要とし，また計算機に大きな負荷

をかけることになる.

2.2 大規模システムの分割

一般に，現実に存在する大規模システムと大規模最適化問題は幾つかのJ卜さいサブシ

ステムとそこから定義される最適化問題に分解できる場合が多い 例えば，航空機の機体

形状の設計問題を例に挙げると，機体(大規模システム)をその構成要素である胴体，翼，

エンジンなど(サブシステム)に分け，機体形状全体の最適化問題を各構成要素の最適化

問題に分割することが考えられる また，航空機，宇宙機の逐用も視野に入れたシステム

を最適化する問題は，決定しなければならない変数が多く，複数の専門分野が関わり合う

複合領域最適化問題といえ，典型的な大規模、ンステムに対する大規模問題といえる.しか

し、この大規模システムは，空力，熱，情造，材料，原動機，制御などの専門分野(サブ

システム)が統合されて情成されている.よって，この大規模問題はこれら専門分野ごと

の最適化問題に分解することができるはずである

いま l ある大規模システムが N個のサブシステムから成るとするーその上で，これら

11 
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2.2 大規模システムの分割

""(X，，X2)=0/ / ¥¥11，仇 X，)=O

/ /"21 ('<1， X2) = 0 hll (XI， X，) =。、、

I'32 (X2， X3) = 0 

/ZlJ (X2， X，) = 0 

図2.1 3つのサブシステムからなる大規模システムの例

サブシステムの lつである t番目のサブシステム(サブシステム tと呼ぶ)の状態を表す

変数を xjER"'とし，サプシステム tを特徴づける等式市l約条件，不等式市l約条件を

gE，(X，)=O (gE，:R"'→R"''') 

c，，(X，)壬o (g'i: R"'→R"''') 

(2.3a) 

(2.3b) 

と表す ここで，個々のサブシステムは完全に独立しているのではないことに注意する

すなわち，サブシステム tの変数X
1はある他のサブシステムjの変数ちと等式制約条件，

nu --
「
1
1
1
1
1
1
1
1
E
J

)

)

 

、J

X
，

'

J
 

X

X

 

(

(

 

H

v

p

 

h

h

 

「
1
1
1
1
1
1』

(2.4) 

によって結び付けられている(カップ Mング) ここで，関数 "Ij :R"' ""' ''J → R~'J • 

"11 :R"，+
fI

/→R与を接続開数 (co町unclivefunction) と呼ぶことにし，式(2.4)の等式制約条

件を接続条件 (conjunctivecondition)と呼ぶことにする なお，接続条件を式(2.4)のよう

に2つに分ける理由は後述する.また，本軍で述ベる並亨1)最適化法における接続関数は，

後に述べる理由により，変数X
jのみの関数と ，変数X

fのみの関数に分離された形式

"'j (x" x， ) 吾 川 (x， ) + h~ (xJ) (hU .R"'→_RC'I . ，，; :RtI，→R<') (2.5) 

をしていることが要求される 接続関数がこのような形式であることは特別なことではな
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2.2 大規僕ンステムの分割

い 後に例題として示される全ての問題の接続条件はあるサブシステム iの変数X，の一部

と別のサブシステム jの変数X
j
の 部が等しくなるという条件式で表される.よって式

(2.5)の形式は自然に満たされる.サブシステム問のカップリングの表現方法は分割解法に

依存して様々な形式が考えられるが，本論文では上述のように表すことにする.

図2.1はある大規模システムが 3 つのサブシステムからなる湯合の変数，制約条件，嬢

続条件を示している e この図で，サブシステム問に存在する 2つの接続条件の違いを矢印

で示している沿え字の順番の違いによって矢印の向きが違うことに注意するすなわち，

!ty(X"Xj)=0としづ接続条件は，サブシステム tからサブシステム j に向かう矢印で表現

するーなお，この矢印はデータの流れ，または解析順序を示しているのではない また

千去の章では，サブシステム t からサブシステム Jに向かう矢印で表現される接続粂件

/ら(X"X;l=0に含まれる変数に対し，サブシステム J の側の変数を自由度が大きい変数，

サブシステム jの側の変数を自由度が小さい変数と呼ぶことがある その理由と意味につ

いては後に述べる.

ところで，従来の分割解法ではサブシステム tとj の聞にある接続関数の次元c"+C
jt
は

変数X" x，の次元 n" nJ' 詩型j約条件式の次元 mE1+mJ" mEJ十 mJj~こ比べて小さいことが

望ましいとされている このサブシステム問の接続関係の相対的な大きさ(カップリング

の強さ)が並列最適化法のロバスト性と収束性に関わっていることは第 l章で述べた す

なわち，接続関数値の変動がサブシステムの解を大きく変化させるようだと，従来の分苦手l

解法のロバスト性と収束性は悪化する.そこで，本論文では取り上げないが，カップリン

グができるだけ弱くなるように大規模システムをサブ‘ンステムに分割する方法も研究され

ている 例えば，変数，目的関数，制約条件の相互依存性をプロックダイアグラムとして

表現し，グラフ理論などを用いて分割する方法が検討されている羽が，まだ多くの議論の

余地があり，最終的にはヒューリスティックな判断が求められるのが現状である.後に示

されるが，本論文で提案する並911最適化法の特徴の lつはカ yプリングが強くても優れた

収束性とロバスト性を持つことである よって，上述のようにサブシステムと接続条件が

定義さえされていれば.カップリングが強くても，また必ずしも大規模システムでなくて

も構わない.

13 
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2.3 全体最適化

2.3 全体最適化

2.3.1全体最適化問題の定義

各サブシステムの最適化する変数，制約条件，接続条件をまとめ，最小化を行う目的

関数を定義すると，次のような大規模最適化問題が定義できる.

、，
 

吟
7

-了

、，
 

'
 

an R
 

e
 

Tι 

)
 

す
l
h

v
 

x
 ，

 
-

T
 2

 

白

λ
 ，

 

T
 

V
も(
 

三ピe
 

to 
命

ar
 

a
 

v
 

(2.6a) 
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じ(X)jg，(x)三 ・ 孟oER町

N(XN) 

"11(X

"

X，) 

"2I(X"X，) 

"(x)至 l "9 (X" XJ) 
1=0 E R' ")I(X，，:<，) 

"N_IN(XN_1，XN) 

"NN_I(XN，XN_1) 

(2.6d) 

(2.6e) 

この大規模最適化問題を，システム全体の最適化問題を一括して表したという意味で全体

最適化問題，あるいは全体問題といい，この解法を全体最適化法と呼ぶ

式(2.6a)-(2.6e)の全体問題に対する最適解を x とすると，これが最適解であるための最

適性の条件は Kuhn-Tucker条件(補遺A) によって与えられる まず，ラグランジュ関数

を以下のように定義する

L(x，λE'λl'μ)三 [(x)+λ/g，，(x)+λ/g，(x)+μT，，(X) (2.7) 

ここで， λE E RnI~ λf E Rf1/1 μ E R'はそれぞれ等式市リ約条件f 不等式市l約条件，接続条

件に対するラグランジュ乗数である 関数メ gEj ::，が c'級であるとき x・が最適解な

らば，
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'V ~L(x'み λ， ，μ)=0 

gF.(λう=0

g，(x')壬O

λ" g" (λ:')= 0 

λI ;:0:0 

h(x')=O 

2.3 全体長正直化

(2.8.) 

(2.8b) 

(2.8c) 

(2.8d) 

(2.8e) 

(2.8η 

を満たすλF. ' λ， ，μ・が存在する ここで， λ，k ' g" I立ラグランジュ乗数λJと不等式

制約関数g，の第 k成分である

2.3.2 全体最適化法

全体最適化法の有力な解法として逐次 2次計画 (Sequent凶 QuadraticProgramming: SQP) 

法がある 詳細は補遺Aで説明されているが，この解法の基本的アルゴリズムは，まず近

似解 xにおいて，変数の更新量L1xを'f!;:..の 2次計画 (QuadraticProgramming: QP)問題か

ら求め，

variable L1x 

minill1ize 'V .f.dx+.!..L1xT'I7:"LL1x .. 2 ... 

subjecllo gE十'17，gEL1、=0
c， + V xg，L1'ぇsO

h+マ.<ht1x= 0 

11火元探索によってステップ幅aを求めた後に，変数値を xからどに

ど =x+aL1x 

(2.9n) 

(2.9b) 

(2.9c) 

(2.9d) 

(2.ge) 

(2.10) 

と更新し，これらを繰り返す.なお，以後，変数に治え字の+が付けられた場合 1 次の

繰り返し計算の変数値を意味する また ， 式(2.9 b)の目的関数の第 2 項目にある V~t L はラ

グランジュ関数 Lの変数 xによるへツセ行列を意味するが， SQP法では近似行列によっ

て代用される(補遺A) . 

ここで，式(2.9a)~(2 ge)の QP問題を解くことは，式(2.9d)の不等式市l約条件の中から活

性になる制約条件(角草 L1xを代入すると等号を満たす制約条件)を見つけ，とkの連立 l次

15 



2.3 全体段適化

方程式を解くことに等しい.
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(2.11) 

なお，等式市j約条件と不等式市l約条件のうち活性な骨折l約条件の制約関数をまとめて関数

g，その制約条件に対するラグランジュ乗数をλとし，ラタラン、ジュ関数を

L(x，J.，μ)=/(x)+λTg(X) +μTh(X) (2.12) 

と再定義したーまた，ラグランジュ乗数μaλの更新後の値を〆).+とした.大規模最適

化問題である全体最適化問題を SQP法で解くためには，この大規模連立 l次方程式を解

かなくてはならない 多くの計算時間とメモリがこの方程式の求解に費やされる.

ところでs 補遺Aで述べられているが， SQP法とは，未知変数を

Y'" (x T ，A. T ，11 T r (2.13) 

とし φ 最適解において活性となる制約条件を見つけ， Kuhn-Tucker条件から得られる次の

非線形方程式

1 " xL(x，).，μ)TI 1 "xL(x，A.，μ)T 1 
マ).L(y)T= 1" ).L(x，λ，μ)T 1=1 g(X) 1=0 

1" "L(x人 μ)了 11 h(x) 1 
(2.14) 

を Newton1:去で解くことに等しい.Newton法では，反復計算中のある近似解 yにおける

解の更新量 Llyは，

VL刈y)Lly= -" yL(y)γ (2.15) 

すなわち，

[ V〈LL VMM山g以作ω(いωx斗)γ
"xg以(x吟) fl 11 LIA.λ |ト=-寸1 g ιピけ) 1 
マ.，.h(x) 11 LIμ1 1 Itべ(x刈) 1 

(2.16) 

16 



2.4 部分俵適化問題の定義

より求められ，反復計算 l回で以下のように変数値yを〆へ更新する

y' =y+.1y (2.17) 

ここで，式(2.16)の l行自を抜き出すと l

"1~，L.ðx + 'V xg T .1λ+'V
X
"T.1μ=_'V.，LT 

= -"1 xjT -'V.，g Tλ-'VX"Tμ (2.18) 

"1~， LLlx + 'V xg Tλ・+'V X"T〆=_"1.，jT 

と変形できることから，結局，式(2.16)は

ltL VE(xγ叩lvf(X)1
"1xg(λ:) n 11λゐ 1=-1 g(x) 1 

'V xh(x) JL〆1 1 h(x) 1 
(2.19) 

となり，式(2.11)と等しくなるーただし， SQP法と Newton法が異なる点は. SQP法では

へツセ行夢1)'V~， L を近似行列とすることと，解の更新量を求めた後に l 次元探索を行うこ

とである

本項での内容をまとめると次のようになる

(1) SQP法のアノレゴリスPムに含まれる QP問題を解くことは，変数の次元と制約関数の次

元の平日に等しい数の次元をもっ連立 l次方程式を解くことに等しい.よって，大規模

最適化問題である全体最適化問題を SQP法で解こうとすると，多くの計算時間とメモ

リ量がこの大規模連立 l次方程式を解くことに費やされる

(2) SQP 法は Kuhn-Tucker条件から得られる非線形方程式を満たす変数とラグランジュ乗

数を Newtoni':去によって求める方法に基本的に等しい. SQP法の QP問題を解く ため

の連立 1次方程式は， Kuhn-Tucker条件から得られる非線形方程式を Newton法で解く

ときに未知変数の更新盆を求める連立 l次方程式に等しい

2.4 部分最適化問題の定義

2.4.1 並列最適化j去の必要性

大規模な全体最適化問題を一括して最適化していくのではなく，各サブシステムから

17 
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2.4部分最適化問題の定義

なる複数の最適化問題を並列処理により解き，それらをまとめて全システムの最適解を得

ょうとする方法を並列最適化法と呼ぶ また，各サブシステムで定義される最適化問題を

部分最適化問題，あるいは単に部分問題と呼ぶことにする.どのように都分最適化問題を

定義したら良いのか，また部分最適化問題の解をどのようにまとめていったら良いのか，

それは最適解を効率的に得るための大きな問題点である.

あるサブシステム iにおける未知変数を Y，とすると，

y，=LJ，λf，ATY (2.20) 

となる ここで， λ，は式(2.11)で定義した活性な制約条件のうちサブシステム rに関する

制約条件に対するラグランジュ乗数である また，サブシステム rに関わる接続条件を式

(2.4)のように 2つに分けたが，そのうちの一方を集めた接続条件

1 ""(x，，x，) 1 

1t，(x"x"...，x，，)=1 : 1=0 
L"，V/(X"，x，) 1 

(2.21) 

に関するラグランジュ乗数を μ，とした よって，

λ=(r，d，sd)T，μ=レiTJJrJJY (2.22) 

のようにラグランジュ乗数を分け，全体問題の来知変数 y はサブシA テムごとの変数y，

に分けられたことになる

千
白、・l
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(2.23) 

これにより ，式(2.14)のように表されていた全システムの最適性の条件は，各サブシステ

ムごとの最適性の条件に分割される
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(2.24) 

ここで』サブシA テム iに関する最適性の条件を抜き出してみると，
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2.4 部分段適化問題の定義

¥1 x，L(y)T 1 

¥1y，L(y)T =1 g(x[) 1=0 
I h，(x，.x"...，x"，) I 

(2.25) 

となっているー上のサブシステム fに関する最適性の条件はサブシステム fの未知変数y，

に依存するのはいうまでもないが，他のサブシステムの変数 X
J
とラグランジュ乗数μJ

(J"'i) にも弱いながらも依存することに注意する.他のサブシステムとの接続条件が存

在するためである.よって，各サブシステムごとに完全に独立して最適化計算を行い，全

システムの最適解を得ることは決してできない

また，式(2.15)で示したNewton法 (SQP法)の更新量のを求める連立 l次方程式は

l:L…¥1' [ 工 v 日~Yu'，一 hJll-匂 )'!Y¥、~ 11 ~Jl 1 l' y川，~ I 
マ，T. 'il

' 
r .. 口. '¥7' r 11 A" I 1" ，T I 

'1YI- Y)J'l- . yû'~...... 11 ~J2 1.:::一1• y，~ 1 

¥1' L ¥1' [ ... 'il' r 11 110.. 1 1 ¥l [T 1 
)'，¥')'1- Y、 Yl~ .f.vY作 4JL~J "， J I v)'、 l

(2.26) 

となる.なお，lly，は変数y，の更新量であり，全システムの更新量llyの一部でもある。

この左辺の行列の中で，非対角成分'ily，y[L (i手J)は接続関数によって存在する

並手11計算によりこの大規模連立 l次方程式を解くことを考える

2.4.2 Newton-like j去による部分最適化問題

式(2.24)の大規模非線形方程式の解を効率良く得るために，式(2.26)の連立 I ~方程式を

正確に求めるのではなく並列計算によって近似解を求め，その近似解で変数値を更新して

して方法が考えられる.その lっとして，式(2.25)の最適性の条件は変数y，に強く依存す

る点に注目すると，式ρ26)左辺の行列の対角要素である V川 Lに比べ，非対角要素の

VM，L (i#j) の/1レムは小さいと判断し，この非対角要素を省略して，
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(2.27a) 

から変数の更新盆<lyを求める方法が考えられる このとき，個々の更新量 lly，を並列計
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2.4 部分重量適化問題の定義

算により求めることができる.すなわち，変数yをy，.へと次のように更新する

['i7;，y， L~y， =-'i7y，L
T 

y，. = y， + .1Yi 

(2.28a) 

(2.28b) 

この N個の計算はサブシステムごとに並列計算により処理することができる

式(2.28a)を書き下してみると，
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(2.29) 

となるため，サブシステム tはQP問題

variable L1:t'"/ (2.30a) 

ロ110Imlze 'i7，.f.1x， +~.1x.r'i7:. L.1x 
ηー (2.30b) 

subject 10 gE， + 'i7 x，gE，.1x， = 0 

g" + t;‘.，g".1x， 三O

Ii， +'i7巧Ii，.1x，= 0 

(2.30c) 

(2.30d) 

(2.30e) 

をもっ最適化問題を解くことになる I つまり，この解法はサブシステムの部分最適化問題

variable λ (2.3la) 

minimize J(xぃx"...，XN) (2.3 1 b) 

su凶eclto gE，(X，)=O (2.3 1 c) 

g，，(x，)豆O (2.31 d) 

[…l Ii，(x¥，x"...，XN)=1 1=0 (2.3Ie) 

liN，(XN，ピ，)

を並列計算により解き，得られた変数値x，(i=I，2，...，N) をサブシステム問で交換する

ことを繰り返して最適解を得る方法に等しい この部分最適化問題の定式化法と変数の更

新法を Newton-like法と呼ぶことにする
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2.4 部分最適化問題の定義

NeWlon-like法はサブシステムごとに関連した制約条件を集め，システム問の接続条件

の感度情報を考慮することなく，各サブシステムを独立して最適化していく最も基本的な

部分最適化問題の定義法である しかし，この定式化では形式的に式(2.31b)の目的関数f

は全サブシステムの変数の関数であるとしたが，現実の問題ではー郊のサプ、ンステムの変

数にしか依存しない場合が多い.この場合，目的関数をもたないサブシステムが存在寸る

ことになり，そのサブシステムは何を目的に最適化を行うのか不明となる また，解が収

束したとき，L1y = 0が成り立つため，

[V';.，y，L(y)j' V' y，L(y)T 

[V';，y，L(y)j' V' y，L(y)T 1=0 。32)

T
a
 )

 
y
 

(
 

ru
 

y
 

V
 

---J
 

)
 

νJ
 

(
 

reu J
 

，a-vd v
 

l
 

をみたす変数値 yが求められる これが式(2.24)の解とは限らないため，得られた最適解

が全システムの最適解と一致する保証はない.

次に，この解法の収束性を調べてみる.式(2.28a)，(2.28b)より，

lvLL(y)「lVJ(y)T
+ =y_1 [V';，)'，L(y)j'V')'，L(y/ 

ドL，、L(y)j'V'y<L(y/ 

(2.33) 

に従って変数yを〆 へと逐次更新していくが，変数yの関数である行子IJHを

1 r [V'~，y，ν尚，y， L(y)j ' V'九りhJL的仰刷(ωωωy川，つ)T l1 | 
H的州ωω)片=旦lじい川y-I[ドv;:Lμν，y山μyハy，LメL(ωy)オj'V'叱九叩，.，L仰(ωωy

句，川 1 11 

I II山[ドv:いνd州)'"Lμ仰刷(ωωy川刈)オj'V'叱J.，L(y刷ωωω/11| 

I 0 [V';.， ).， Lj'[V'~.，).，L] 
= _J [V';，y，L]' [V';.，y， L] 0 

l[V';.，y，Lj'旬、)'，L][V';"，，L j' [V' ~'J.，L] 

[V';.，y，L j' [V';.，)'Jl 
lv:.Y34livih Li 

(2.34) 

。

と定義すると，変数 yが最適解y・に収束する必要十分条件は.行子IJH(y・)のスベクトノレ
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2.4 部分念適イヒ問題の定義

半径が 1未満(行子I)H(y")の固有値の絶対値の最大値が 1;未満)である すなわち，関数

iI，.Lが変数y，に強く依存するときのみ最適解を得ることができる 関数iI，.Lに含まれる

変数Yj (i手 j)は接続関数に含まれるため，接続条件がサブシステムの最適解に及ぼす

影響が小さい，すなわちカップリングが弱u、場合のみしか変数値は収束しない

2.4.3 Jacobi-Newton;去による部分最適化問題

並子1)最適化法によってE確な最適解を求めるためには，式(2.26)の行列の非対角成分を

考慮、し，システム聞の接続条件の感度情報を考慮、する必要がある t よって，式(2.26)の連

立 I1大方程式に Jacobii宏明を応用した変形を行い
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íI~，y， L 0 11舟 NJ

とする繰り返し計算により正確な更新量L1y，を求める.すなわち次のような反復計算が行

われる.

Step 1. 

初期の変数量yを適当に仮定する.

Step 2. 

更新宣去の を適当に仮定する

Step 3 

ある更新量 L1yから，次の更新最.1yφ を

.1y. = H(y)L1y +c(y) (2.36a) 

I 0 [iI;，，..LJ' [iI;，，.，L] 
H(Y)=-I [iI;.，y，LJ'[iI;".，L] 0 

[旬、，.JJ'[iI;d.，L][iI;山LJ'[iI;，}.，L]

lvilJIllv:Jl 
[iI;.，y， L J' [iI ;.，}，A (2.36b) 

。
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2.4部分段通化問題の定義

['i7;，y，L(y)J' 'i7 ，，L(y)τ1 
c(y)← I ['i7;，y，L(y)J''i7y，L(Y/ I 

[マLJU)「lvbL(y)T|
(2.36c) 

によって求める.上式を各更新盆L1y，(i~1. 2 ， . ..， N) の更新式ごとに分けて表すと，
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(2.37) 

になるため，更新量L1yの計算は並列処理が可能である.

Step 4 

4・と のが等しいと見なせるならば， Jacobi法は収束したと判断して次の Step5.lこ進

む さもなければ，更新盆々 を の+に変更して Step3に戻る.

Step 5. 

4が十分に 0に近いならば，変数 yは収束したと判断して反復計算を停止する.さも

なければ，

y'=y+Lly (2.38) 

より得られる変数値〆に変数yの値を更新して Step2へ戻る.

この解法では，更新量々 を求める Step3~4 までの Jacob i 法の反復計算と，変数y を更

新して最適解へ収束させる Step2~5 の Newton 法の反復計算からなる合わせて 2 つの繰

り返し計算を行っている 前者の反復計算を innerloop，後者の反復計算を outerloopと呼

ぶことにする 本論文では非線形方程式に対する Newton法アルコリス'ムに含まれる連立

11X方程式を Jacobi法で求めたことから，この解法を Jacobi-NewtoJl法と呼ぶことにする.

ここで，

I 'i7~，，，， L 'i7."g，(X，)T V，.，fl，(x，)Tl 
Vy，y，L=I'i7x，g，(x，) n I 

I 'i7 "lz，(x，) I 
(2.39a) 
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2.4 部分段通化問題の定義
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であるから.式(2.37)を書き下してみると，
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となるため，サブシステム iは次に示す QP問題を解くこととなる.

variable L1x， (2.418) 
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subjectto I:E， + 'v x，gE，L1x， =0 (2.4Ic) 

g" + V xlg{/& /豆O (2.4Id) 

N 

"， + I 'V x， "，L1xJ + 'V x，"，L1x， = 0 

(/"l 

(2.41 e) 

つまり ，Jacobi-Newtoll法とは，各サブシステムの部分最適化問題が

variable X， (2.420) 

N 

minimize f(xぃX2J...，XN)+エハT"，/X"X
J
)

(j"l) 

(2.42b) 

Sll~リ ectto I:li，(Xr) = 0 

g"，(X，)壬O

(2.42c) 

(2.42d) 

1 ""(x，，.¥'，) 1 

"，(X"X"...，x，，)=1 1=0 
1 "̂"(λ'"，x，) 1 

(2.42e) 
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2.4 郊分侵適化問題の定義

で表される問題を並列計算により解き，得られた変数値引 (i=I，2，...，N) と接続条件に

対するラグランジュ乗数μ，をサブシステム問で交換することを繰り返して最適解を得る

方法である

なお，式(2.5)の接続関数の定義において，変数 X，とX
J
を分離した理由は.

マ実
4・
L=O (i手 j) (2.43) 

を成り立たせるためである 上式が成り立たないと，式(2.423)-(2.42e)のように部分最適

化問題を単純な形で表すことができない

ここで最適化を行う変数に注意する.サブシステム tの部分最適化問題において最適化

を行う変数は X，のみであ り，同時に制約条件の一部である接続条件に対する ラグランジ

ユ乗数μ，を求めることが要求されている また，接続関数の現れ方に注意が必要である

サブシステム t に関わる接続関数のうち 11)' (j=1，2，....N. j学 i) • すなわち沿え字の i

が後に置かれている接続関数は制約関数として定義されている.また，サブシステム tに

関わる残りの接続関数hy. すなわち治え字の iが前に置かれている接続関数はその後続

条件に関するラグランジュ乗数的 と鎖、け合わされて目的関数に加えられている.サブシ

ステム iの目的関数に現れる接続関数は接続相手のもう一方のサプ、ンステムでは制約条件

として扱われており，そこでラグランジュ乗数値が得られる.

この部分最適化問題の定式化は，サブシステム問の接続関係をラグランジュ乗数によ

って目的関数にした点で，第 l輩と補遺Bで述べられているゴーJレ調整法の定式化に似て

いる しかし，それらラグランジュ乗数値の求め方が異なる

本解法ではラグランジュ乗数という接続条件に対する感度情報を積緩的に利用してい

く点が特徴といえる もし，あるサブシステムの部分最適化問題(式(2.42a)-(2.42e))を

解く角平治がラグランジュ乗数を求められない方法であるならば，鉱張ラグランジュ乗数法

(augmented Lagrange mu1tip1icr method)に見られるラグランジュ乗数の推定法2りを使う こ

とが可能であると恩われる

また， Jacobi法により式(2.26)を正確に解いているため，この並列最適化法で最@鳥羽:

得られればB それが全システムの最適解となっている.さらに，前項で定式化された

Newton-1ike法による部分最適化問題では式(2.31b)の目的関数が存在しない場合があった

が，ここでの問題設定法では接続条件を式(2.4)のように適当に分ければ，必ず目的関数を

定義することができ，各部分問題の意味がはっきりする.
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2.5 並列最適化法

2.5 並列最適化法

2.5.l Aitken-Jacobi-Newton;去

JacobトトJeWlon法の収東条件について考える 2つの反復計算のうち， outer loop はNewton

法すなわち SQP法による解の更新と一致し，変数値の最適解への収束性は保証されるー

一方，inner loopが局所収束性をもっための必要十分条件は，式(2.3Gb)の行手IjH(y)のスペ

クトノレ半径が l未満となることである.つまり， Jacobi-Ne帆 on法の収束条件は Ne¥叫on-like

法の収東条件と同じであり，カップリングが強い場合，収束性は保証されない.

そこで，変数Llyが式(2.J6a)の更新公式に従って自然に収束するのを期待するのではな

く， Aitkel1の加速法"1を応用した更新法を適用することで収束性を改善することにする

式(2.36a)のの+をLljiに改め，

Llji = HL1y + c (2.44) 

としa 関数ヂを

'f'(L1y)=L1y-Llji 

=(J-H)L1y-c 
(2.45 ) 

と定義すると ， Llyが inl1erloopの収束値であれば，

ヂ(Lly)= L1y -Llji = 0 (2.46) 

が成り立たなければならない.そこで，

L1y. = Lly-κB 'f'(Lly) (2.4 7) 

という更新法により の をの‘へ更新する.こ こで，対立0<だ主lを満たす定数である ま

た，行?IjBは

晦斗(I-Hr' (l:単位行列) (2.48) 

の近1以行手IJであるもし，K=Iとして，行?IJBが正確に上式の行列と一致するならば.Jnl1er 

loopは I回の計算で収束して の を得ることができる.

26 



羽田・-

2.5 並列最適化法

行列 J-Hの構造を調べてみると ，
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となっている. [V' y，y，Llに比べ[凡打LJ(i町)のノルムは小さいためτ 行?lJl-Hの非対

角要素は零行~IJに近い疎行~IJ となっている よって，行列J-H は単位行手Il!に近い行列

である.また，行列 H の成分は式(2.44)の計算をするとき求められるため，行安IJJ-Hを

保存するメモリ量は少なく済み，逆行列の計算時間もそれほどかからない.

行亨IJ J - H は式(2.26)の左辺の行~IJ と同じ大きさをもっ大規模な行子IJ である.そのため，

式(2.26)を直接計算してのを求めたほうが速いように思える しかし，実際の計算は，並

列計算による効果，行列 [-Hの疎性により，ここで説明した過程のほうが少ないメモリ

量，短い計算時間でのを求められる また，式(2.47)で求める変数L1yーにはAピに加えて

全てのラグランジュ乗数の更新値L1A"， L1〆が含まれている しかし，部分最適化問題

の定式化において必要なラグランジュ乗数は接続条件に対するラグランジュ乗数d〆 の

みである.よって，L1yるから.d.<+を除いて式(2.47)の行~IJ B，すなわち行列 l-Hの大きさ

を縮小することが可能である.

もし行列 (l-H)ーlが求められないな らば，行手IJB に行列 (I - H)-I の近似行~IJを用いれ

ば良い 例えば，ある innerloopでの値.dyと次の繰り返し回数での値命令から

11 = 'f'(Llyワヂ(.dy) (2.50a) 

(2.50b) U = .dy+-.dy 

の2つのベクトノレを定義したとき， secant条件と呼ばれる

Bν=1I (2.51 ) 

を満足する行子IJB を式(2.47)で用いればT この行手IJBは式(2.48)の良い近!以になっている

はずである そこで， inner loopの開始時には B=Jとして，次の [eastchange secant u pdate~6 

2ηで式(2.51)が成り立つ行列 Bを逐次近似していくことができる
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2.5 並列最適化法
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また，行~IJ B は疎行列であり特徴的な構造をしているため，行~IJ B の特定の成分のみに

least change secant updateを適用することで収束性を高めることが可能である なお，後の

章の問題を解く際には.行列 I-Hが求められるために逆行列を直接求める方法を採用し

ている.

この Airken法は前章て、述べたシステム全体の情報を利用する coordinationに相当する

が，従来の解法のような最適化問題として定義されず，単純な行列計算が行われるにすぎ

ない 本章で示した部分最適化問題の定式化法とそれらの解法をまとめた並列最適化法を

Aitken-Jacobi-Newton法と呼ぶことにする

2.5.2 1 次元探索

通常， SQP法では QP問題から変数の更新量を求めた後で一次元探索を行い，真の更新

量を求める 補遺Aで述べられているように， 1次元探索を行うことは解の大域的収束性

を保証するために重要である 本撃における並列最適化法において， 1次元探索は部分最

適化問題により更新量 L1r，が求められた後にサブ‘システム ごとに並列に行い，更新量L1r，

に対するステンプ偏α，(i ~ 1 ， 2， . ..， N) を決定することにする . 1次元探索をサブシステム

ごとに分かれて行う理由は，システム全体で一括して l次元係索を行った場合，関数解析

は各サブシステムごとに行われるため，ステップ幡，各サブシステムの関数解析の開始信

号とその結果についてのやり取りが計算プロセス聞で頻繁に行われ，並列化効率が悪化す

るためである.また， {去の章で述べるが，各サプシλ テムごとに独自のステップ幅を設定

したほうが優れた最適解が得られるという特性があるためでもある

一次元探索をサブシステムごとに分かれて行うと，行列 I-H を正確に計算すること難

しい.なぜなら，サブシステム t の一次元探索の結果であるステップ樋qは変数y，に依

存するためである.しかし，ここではそのような依存は存在しないと仮定して，
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(2.53) 

により行列 I-H を近似することにする.この場合 I inner loopの計算ごとにステ yプ傾
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2.5 j):主列最通化法

αtが変化すると ， Llyが振動して しまb、'f'(Lly)が 0に向かつて収束しなくなる そこで，

式(2.47)のパラメータ Kの値を変化させる inner loopの開始時にはだ=1とし， Llyが銀動し

たときパラメータ K値を小さくする.inner loopの回数は計算時間に大きく関わるため， mner 

loopをある程度繰り返しても更新盆 Llyが収束しないときにはそのまま outerloopに進む

ことにする さらに，最適解の近傍では変数の支新量，またステップ績は小さな値となり，

inner loopは必ず収束する.

2.5.3 不等式制約条件

不等式制約条件が存在すると， inner loopの間，幾つかの不等式制約条件の活性と不活

性が移り変わり，理論的には正確な行手III-H を求めることはできない. しかしながら，

各 innerloopで活性な不等式制約条件のみを考慮した行列 Hから行列 (l-H)ー1を計算して

行列 B にする そして，前項で述べたように式(2.47)のパラメータ Kを変化させて収束さ

せるが=多くの繰り返し回数を経ても収束しないときはそのまま olllerloopに進む すな

わち，不等式制約条件の活性と不活性の状態が移り変わることによって Llyが振動してし

まったとき，パラメータ Kの伎を小さくする 最適解の近傍では活性な不等式制約条件が

変化することは少ないため， inner loopは必ず収束する.

l次元探索と不等式市J約条件が存在すると ，inner loopに多く の繰り返し計算が必要と

なるが，後章の例題への適用によって inl1erloopとollterloopの収束性に問題がないこと

は確認されている，

29 



、-ーー

2.6 並列最適化アルゴリズム

2.6 並列最適化アノレゴリズム

outer loop 

inner loop 

~ Lly ← Lly. = 4v-B(Lly -4)il 

N 

( END ) 

図2.2 並列最適化アルゴリズム

並列最適化法は部分最適化問題を解くサブシステムレベルのプロセスと ，それらの解

をまとめて変数値を更新するシステムレベルのプロセスに分けられる したがって，サブ

システムが N個であれば，N個のサブシステムプロセスと l個のシステムプロセスから

なる合計N+I個のプロセスが同時に存在するー
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2.6 並列是適化アルゴリズム

並7
'
)最適化法のアノレコーリズムは図2.2に示す通りである.簡単にまとめるー

Step 1 

システムプロセスとサブシステムプロセスを開始する.

Step 2 

各サブシステムの変数を入力する なお ラグランジュ乗数の初期値は 0としても問

題ない.

Step 3. (outer loopの開始)

変数 X，とラグランジユ乗数μ，の更新量Llx，I L1μ，に適当な値を代入する 例えば，

Llx， =0 

Llμ，=0 

とする 始めての outerloopでなければ前回の outerloopの結果を使うことができる

Step 4. (inner loopの開始)

(2.54a) 

(2，54b) 

各サブシステムの部分最適化問題に合わせてシステムプロセスは変数値とラグランジ

ユ乗数値をサブシステムプロセスに送る.ただし，各サブシステムで最適化される変数と

ラグランジュ乗数，例えば，サブシステム rでは川，μ，はそのまま転送するが，サブシ

ステム F に含まれる最適化を行わない変数 Xj • 的 (j ;r i) は ち 十 ð..\'"J' μJ + LlμJ として

転送する。これ以降. Slep 8まではサブシステムプロセスであり， サブシステムごとに並

列に計算が進められる

Step 5. 

各関数の値1."u' ""を求める.

Slep 6. 

もし outerloopの後，始めての innerl oop であるならば，関数値 g/:~ I g"と勾配{直"x.l• 
'9'f，Cr:" Vx，C，，' Vx，"lj I '¥1.'(;/，)/を求める.2回目以降の innerloopであるならば，これら

の値は変わらないので次の Step7へ進む 穫が変化しない理由は. inner loopでは各サブ

ンステムで最適化を行う変数の値(fjl)えば，サブシステム tでは x，)は変化せず，かつ接

続関数が式(2.5)の形式をしているためである
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2.6 並亨1]最適化アルゴリズム

5tep 7 

各サブシステムの部分最適化問題(式(2.42a)~(2 .42e)) を角平いて，変数と接続条件のラ

グランジュ乗数の更新量L1Xj J .dJi， を求める . 実際には式(2.4 Ia)~(2 .4 Ie)の QP 問題を解き s

その後に l次元係索を行う QP問題の解法として Goldfarb-Indnani (GI)法(補遺A) を

用いると良い.この解法は繰 り返し計算によって QP問題の解を求めるが，その初期解を

求める行列言十算は ouLerIoop後の始めての innerIoopで l回計算をしておけば，以降 inner

Ioopのたびに同 じ計算を省略することができる.この行列計算は GIr去の計算時間の大き

な割合を占めているため，2回目以降の innerIoopはかなり速く処理が進む.これは，全

体最適化法に比べて並列最適化法の繰り返し計算の回数は多いが，全計算時間が短いこと

の理由の l つとなってい る また同時に式 (2.49)の行列 f-H の成分である

['1川Ln.マ川L](j二 I，2，...，N ，j刊を求めておく GI法によれば，この行列は更新量

LI.¥'" 11ji，を求めるのと同時に得ることができる

SLep 8. 

各サブシステムはシステムプロセスに対して，更新量A王，と A瓦・行列 ['1y""LJI['1川L]
の成分を転送する‘

Slep 9. (inner Ioopの終点)

各サブシステムで計算された全ての更新量 A'" 11ji， が LI.~i' 11μ，にほぼ等しければ inner

loopは収束したと判断して，変数値とラグランジュ乗数値を新しい値

x. = x+Lt、
μ令 =μ+.1μ

(2.55a) 

(2.55b) 

に更新して SLep10へ進む.図2.2にあるパラメ ータdまinnerloopの収束を判断する闇値で

ある また，収束していなければs 式(2.49)の行列 l-Hを鱗成し，その逆行列を計算 し

て行亨IISとし，式(2.47)より更新盆Llx'"とA〆 を求め，それを新たな ふー， 11μlこして Step4 

に戻る.

Slep 10. (ou!er Ioopの終点)

各サブシステムごとに最適性の判定を並列的に行う それらをまとめて，最適解が得

られたと判断するならば計算を停止する さもなければ Slep3へ戻る
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----
2，7 軌道最適化問題に対する並列段適化の通用法

2.7 軌道最適化問題に対する並列最適化の適用法

最小化:J(XN)

h 1-1. Gλ，'， -1. x，) = 0 h i叶 (xux，什 )=0

図2.3 最適制御問題の分割化

本節では軌道最適化問題に並列最適化法を適用する方法を考える.軌道最適化問題と

はいわゆる最適制御問E重である.最適制御問題は時間の関数である状態変数と制御変数を

最適化するため，静的な変数を最適化する本章の非線形計画問題と呼ばれている最適化問

題とは異なる ここでは時間の関数である動的変数を離散化して，最適制御問題を非線形

計画問題へ変換する colloca1ion法(補遺C)を考える この方法の利点は様々な形式の拘

束条件を扱うことができる点にある しかし，状態変数，制御変数の数が多く，また制御1

時間が長い最適制御問題(大規模最適制御問題)は，非線形計画問題に変換されたとき，

大規模最適化問題となる欠点があった そこで本章で提案した並列最適化法を適用して大

規模最適制御問題を解くことにする.

制御時間を N個の区間に分け lつの区間を lつのサブシステムと見なす このとき ，

サブシステム lは初期時間を含む区間からなるサブシステムとし，以降，時間の進みにあ

わせてサブシステムの番号を付け，終端時間を含むサブシステムをサブシステム N とす

る.よって，図2.3のように最適制御問題はサブシステムが tra川構造で接続した形である

なお，ここでいう区間は状態方程式，拘束条件の不連続性によって必然的に生じる他に町

長い制御時間を意図的に分割して構成することもできる.

e、e、
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2.7 軌道島適化問題に対する並列最適化の適用法

ある i 番目の区間(区間 i) の時間 I ε[I~ ， I;1と，最適化される状態変数 "'(1)，制御変数

11(1)を定義する.その上で，各区間において，微分方程式で表される状態方程式または運

動方程式と，等式拘束条件，不等式拘束条件，区間の初期時間での初期条件，終端時間で

の終端条件が与えられる.ここで， col1ocation法の特徴として柔軟に綴々な形式の拘束条

件を与えられることが挙げられる 次に，区間 iの時間を M，個の要素に分割し，要素問

の点(節点)の時間で，状態量.制御霊を w;，ベ (k=O，I，...，M，) と離散化する.これ

により，区間 tで最適化される変数 X，は

T
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(2.56) 

となり，各種拘束条件も同様に離散化され，等式と不等式の市1)約条件にまとめられる

gE，(X，)=O 

g，，(x，)5，O 

(2.57a) 

(2.57b) 

加えて，ある区間 t の初期時間 I』とその時間の状態量叫と制御量吋は lつ前の区間

i-Iにおける終端時間I;lとその時間の状態量wULと制御量吋;:』に等しくなければならな

い これが隣り合うサブシステム問に存在する接続条件

l wz:a-wj| 
h'_II(x，_"x，)=1 U~，，'_ ， - II~ 1=0 (i=2ム ，N) (2.58) 

になるーただし，問題によっては区間が変わる時間で制御盆が不連続に変化しでも良い場

合がある その場合，式(2.58)から制御量の接続条件を除く.

また， nま適制御問題の評価関数は終端時間の状態で表されることが多い すなわち.

minimize !(wA，¥. ) Il~~ 、， 1;') (2.59) 

となる場合がある.このとき，綾適化問題の目的関数は区間 Nの変数 X，vの関数として表

され，N番目以外の区間では目的関数が定義できないことになる，

よって，本論文で提案する並列最適化法を最適制御問題に適用し，各サブシステムの

部分最適化問題を以下のように定義する.
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2.7 軌道辰適化問題に対する並列忌適化の活用法

サブシステム 1(区間 1)

variable X， 
minimizeμ12

T
"I2(X"X2) 

subject to CEI (X，) = 0 

g，I(X，)sO 

サブシステム i(区間 i) (i=2，.. ，N-I) 

サブシステム N (区間 N)

variable x， 

mll1lrnlzeμII+，T h;1叶 (Xj1X川)

subject to g o'， (x，) = 0 

g/i(X，)孟O

"叶，(X'_I'X，)=O

variable x，v 

l11inimize f(x，v) 

subject to gE，v(XN) =0 

g，，v(XN)豆O

"，v-I，v (X，v_1 ，x，v) = 0 

(2.60a) 

(2.60b) 

(2.60c) 

(2.60d) 

(2.61 a) 

(2.6Ib) 

(2.6Ic) 

(2.61 d) 

(2.6Ie) 

(2.62a) 

(2.62b) 

(2.62c) 

(2.62d) 

(2.62e) 

接続関数を目的関数と制約条件に巧妙に振り分けることで，全てのサブシステムの部分最

適化問題で目的関数が定義されるようにしている

より詳細な collocation法とその解法については補遺Cを参照されたい.
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2.8 まとめ

2.8 まとめ

本章では本論文で提案する並列最適化法の導出とアルゴリズムの説明を行った.

まず，大規模システムと大規模最適化問題の定義をffv'.大規模システムをカップリ

ングした複数のサブシステムに分割することを述べた 次に大規模最適化問題を一括して

角平く全体最適化法について説明した ここで取り上げた最適化法は逐次 2次計画 (SQP)

法である. sQP法は現在最も有力な最適化手法であるが大規模最適化問題になると計算

負荷が大きくなる.そこで， sQP法にとって最も計算時聞が要する大規模線形方程式の

計算過程を並列処理することにした これは第 l章で述べた「解法の並列化Jに基づく並

列最適化法の導出である しかし，この解法で並列に行われている個々の計算を見直して

みると ，ある最適化計算を行っていることに等しい その最適化問題を部分最適化問題と

呼ぶ すなわち， 1つの大規模シスデムの大規模最適化問題を，工学的意味をもっサブシ

ステムごとの部分最適化問題に分割して並列計算することができる.よって，本論文にお

いて並列最適化法と名付けた解法は大規模査を適化問題を複数の部分最適化問怨に分割して

解く分割解法でありながら「解法の並列化Jに等しい並列化効率をもつことが期待でき，

次章からその確認が行われる.本章の最後に次章からの例題への適用に備え，軌道最適化

問題に並列最適化法を適用する場合の定式化を行った
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第3章

軌道最適化問題に対する

並列最適化法の適用例

本章では前章で示した並列最適化法を簡単な 2つの軌道最適化問題に適用し，その有

効性を確認する まず並列計算の評価項目について簡単にまとめ，その後に例題に並列最

適化法を適用する.例題は「不連続な潮流の中を進む船J r最速降下線問題」と呼ばれる

問題である 前者の問題では，変数の数が少なし、小規模の最適化問題から変数の数が多い

最適化問題まで問題の規模を変化させることができ，変数の数が変化する大規模最適化問

題色部分段適化問題の変数の数が一定になるように適当な数に分割する 一方，後者の

問題における全体問題の変数の数は常に一定であり，これを様々な主主の部分問題に分割す

る よって，前者と異なり後者の部分問題の変数の数は分害11数によって変化する

ところで，本論文で提案する並列最適化法は並711計算アノレゴリズムの lつではあるが.

一般的な並列計算に比べれば並列度(分割数)は小さく，本章の例題でもその数は 10以

下である よって，提案された並列最適化法の計算のために専用の並列計算機を使用する

までもなく，ネットワーク接続されたノξーソナノレコンビュータで十分計算可能である.部

分長適化問題を各計算機に害11り当てることによって，1台の計算機を lつのサブシステム

とみなして解析と最適化を行うことができる.ただし，本主主の例題に対しては l台の計算

織上で複数のプロセスを起動し，各プロセスを切り替えながら実行することによって並列

計算を模擬した.
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3.1 並事1)設適化の評価法

3.1 並列最適化の評価法

一般的な並列ア/レゴリズムの評価方法"1を参考にしてa 本論文の並列最適化法に対して

考慮する評価項目を列挙してまとめておく

3.卜l評価項目

(1)分割数 :N

並~I)最適化における全体最適化問題の分割数(部分最適化問題の数)を N と表す 実

際の並列計算に必要なプロセッサ数はサプ、ンステムプロセスの N個にシステムプロセス

を合わせて N+I個になる.

(2)実行時間・ T(N)

分割数 N の問題を実行したときの計算開始から結果が得られるまでの計算時間を T(N)

と表す 並列許算が行われているサブ・ンステムプロセスの計算時間のうち最も長く実行時

間を婆したプロセスの計算時間をシステムプロセスの計算時間に加えていく

(3)実行速度向上率 九(N)

全体最適化法での実行時間を T(I)とする 実行速度向上率T，，(N)とは全体最適化法で

の実行時間 7(1)と並列最適化法での実行時間7(N)の比で表される.

(4)実行速度効率 九(N)

7(1) 
7R(N) =一一-... . T(的 (3.1) 

並亨1)最適化法の実行時間 7(N)に分割数 N を掛けた値をコストと呼ぶ 実行速度効率と

は全体最適化法の実行時間と並列最適化法のコストの比で表される。

T(I) 7R(N) TE(N) =一一一一一=~一
旬 T(N)xN N 

(3.2) 

(5)メモリ金:M(N) 

並~Ij最適化を実行するプログラム及びデータ格納に必要な l プロセス当たりの最大メ

モリ量を M(N)とすーる.

(6)メモリ量比・ M，，(N)

メモリ 量比 MR(N)とは全体最適化法のメモリ量 M(I)と並列長適化法のメモリ 量 M(N)
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3.1 並列最適化の評価法

の比を表す

_ M(I) 
MR(N)一一一一

川 M(N) (3.3 ) 

(7) メモリ量効率 ME(N) 

実行速度効率先(N)と同様に，メモリ量についてもメモリ量効率が定義される

ル1(1) 笠R(N)
ME(N) =一一一一一一=

• . M(的 xN N (3.4) 

3.1.2 並列化効率の限界

一般的に，逐次アノレゴリズム(例えば N 回の/レープが存在するアノレゴリズム)を，そ

のまま N個に分割して並列に実行すると.実行速度向上率はら(N)<Nとなり，実行速度

効率はTc(N)<1になる.よって，並列アルゴリズムにはら(的>N， T，，(N) > 1を実現する

ことが求められる .すなわち，全体問題を N 個の部分問題に分けたとき，計算時間が

ljN未満になることが要求される.ただし，分割数を多くすればするほど実行時間が短く

な0速度向上率が増加し続けるわけではなく必ず限界が存在する.なぜなら，サブシステ

ム問(プロセッサ問)でデータが転送される過程や，本論文の並ヂ11最適化法では式(2.47)

においての+を計算する過程など，分割できない部分が必ず存在するからである 例えば

あるアノレゴリズムにおいて並列化できない部分の割合を x(豆1)とする このアルゴリズム

をNプロセッサで並列処理すると，大雑把に，実行時間 T(N)，実行速度向上率九(N)は

)
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(3.5a) 

九(N)=一一主一
λfx+ l-x 

(3.5b) 

と求まる よって，プロセッサ数を無限に増やしても，

lim T(N)=xT(I) 
N4~ 

(3.6a) 

lim九(N)=土
IY~ X 

(3.Gb) 
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3.2 例題 1r不連続な潮流の中を進む船J

となり，並列化できない部分の影響を受けて，実行時間，実行速度向上率には限界が存在

する.これはアムダーノレの法則 (Amdahl'slaw) 明といわれている また，メモリ量，メ

モリ量比にも同じく限界が存在する.

3.2 例題 1r不連続な潮流の中を進む船」

3.2.1 問題設定

図3.1のように不連続な潮流がある海域を船が目標地点まで最短時間で航行する航路を

求める29) ここで船は質点とし，時間IE [lo，l( 1に対し.状態変数は摩擦 x.yの 2個 a 市1)

i卸量は経路角yとする 運動方程式を次のように定義する.

x=Vcosy+u 

y=Vsiny 

ここで，船の速さ V=Iとし.uは潮流の大きさを表す 船は初期条件

X(/O)=O. y('o) = 0 ， '0=0 

から，終端条件

x(/r)=N， y(lr)=N (Nは自然数)

(3.7a) 

(3.7b) 

(3.8) 

(3.9) 

まで航行する この間の状態量空間を y軸に沿ってN個に分割する その中の領域 iは

y 

目f草地点

Nt一一一一一ー一一一一句“一一'
領域 N → +部分最適化問題 N

N-1ト一一ー 勾_...._-←ー…'_'

V=Î r  i 

z 卜一一一一-，-~一一一一一 一

領域 2 →+部分段通(じ問題2
11ーー一 一一一一ー 寸-

11 = 0.5 I領峻 l →+部分沿適化問題 l

潮流 0-
出発地点

(偶数番目の領峻)

図3.1 不連続な潮流を受ける船の最短時間経路
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3.2 伊l題 1r不連続な潮流の中を進む鉛J

{(x，y)i xεR.，yε[;-1，;]) (3.10) 

で示される.この領主主のうち，偶数番目の領域にのみ潮流があるとする.すなわち，

11 =0 (領域 1，3，4，...)

11 = 0.5 (領域 2，4，6，…)

(3.lla) 

(3.11 b) 

とする 以上の拘束条件のもとで，出発地点から目標地表まで最短時間でたどり着ける経

路を求めることにする.よって最小化する評価関数Jは

J=I， (3.12) 

である

軌道最適化問題の解法に BDH法(補遺C) を用いる 出発地点から目的地点までの状

態量空間を運動方程式が異なる N 個の領域に分けたことから，初期時間t=toより終端時

間(=tf までの制御時間を同じ N個の区間に分ける.そして t ある区間 t の初期時間を，~ ， 

終端時間を Ijとすると，これまでの拘束条件に，各区間の終端条件

y(II)=; (3.13) 

を加え，N個の区聞からなる軌道最適化問題に対して BDH法を適用する このとき，各

区間の時間を 30個の等幅要素で離散化した

軌道最適化問題に対する並列最適化法の適用は2.7節に従い，各区間をサブシステムと

見なし，N個の部分最適化問題をもっ並列最適化法を考える.よって，区間数が増えて全

体最適化問題の変数の数が滑すが B 区間数と同じ数の分割数で問題を分割するため変数の

数が常に一定な部分最適化問題が構成される これにより，いかなる区間数の問題であっ

ても実行時間，メモリ量は一定に保たれるはずである.あるサブシステム t と;+1の間に

ある後続条件としては，サブシステム iの変数の一部である終端時間，;.，終端状態量X(';)， 

y(/;) が l サブシステム川 l の変数の一部である初期時間 rr ，初期状態量 x(/~.t) ， y(/~") 

と等しくなる

I x(i;) -x(i~") I 
!Jti+1三 Iy(/;) -y(，~+t) 1=0 (3.14) 
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3.2 OiJ題 1r不連続な潮流の中を進む給」

という条件が定義される.ここで，接続条件には制御量を含めないため制御量は連続しな

い可能性があることに注意する 問題の意味を考えれば制御量が不連続に変化することは

明らかである

最適化を行うに当たり，初期解として

X(I)=VI， y(I)=Vt， B(I)=45 [deg] 

。=0，1，= ~N 
V 

(3.15a) 

(3.15b) 

とする軌道を与える.また，全体最適化と並列最適化による繰り返し計算の停止条件は，

理論解と比較した目的関数値の誤差が 0.0001%以下になり，かっ市IJ約条件

SEEl;|=og=[;;:ト。 (3.16) 

の誤差の和

error三芝IgE，I+芝m出 [o，g{，] (3.17) 

がそれ以上計算を繰り返しでも 10.10を超えなくなったときとする

本節では，分割数 N を 2 から 1 0 まで変化させて全体最適化と並~IJ最適化法を適用した

ときに，計算負荷である計算時間と必要メモリ量がどう変化するか調べてみる なお.計

算機には VisualTechnology社製 VT-Alpha667(CPU: Alpha 21164A 667 (MJ-Iz]， OS: Windows 

NT 4) を一台使用する このコンピュータは並~IJ計算機ではない 複数のプロセスに対

して CPUの処理能力を順次振り分けて並列計算を模擬オる.詳細は補選Fで説明する

3.2.2 数値計算結果

(1)数値解

この問題は単純な軌道最適化問題であり，容易に理論解を得ることができる2.9) 図3.2.

3.3に， N=4 (区間数 4) としたときの数値解と理論解の比較を示す し、かなる区間数

(N=2ム..，10) の問題設定においても両者はよく一致した.
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3.2 例題 Jr不連続な潮流の中を進む船j

(2)繰り返し回数

表3.Jでは初期解から最適解を得るまでの繰り返し回数を比較している.まず，部分問

題数が増加するにつれて繰り返し回数は増加するが，初期解と最適解の差が大きくなるた

めと思われる.並列最適化?去には innerloopと outerloop の 2つの繰り返し回数が示され

ている 前章で説明した通り，並列最適化法の outerloopにおける計算は全体最適化法の

繰り返し計算とほぼ同じであるため，両者の繰り返し回数はほぼ一致した また，この表

によると， inner loopの回数は outerloopの回数の 2倍になっている ここでの問題は不等

式制約条件が存在しないため，式(2.47)の行列 Bを式(2.48)の行列 (J-H)ーlとすればI mner 

loopは l回の計算で収束して outerloopに進むことができる. しかし，ここでは innerloop 

の収束を確認するために，さらに l回の計算を繰り返しているため， outer loop I回当た

り2回の innerloopの計算が行2つれている。

(3)実行時間

図3.4は実行時間を示している 区間数を多くすると全体問題の規模は大きくなり，1.3

節で示した通り，全体最適化の実行時間は比例を超える関係で増大していく それを区間

数と同数の部分問題に分割して並列最適化を行うと，実行時聞は繰り返し回数に合わせて

多少の培加はするものの，非常に少ない時間で最適解を得ることができる そのため， 2 

つの最適化法の実行時間の比である実行速度向上率(図3.5) は分割数の増加につれて全

体問題の実行時間と同じように増加し，また，実行速度効率(図3.6) も分割数と共に増

加する.

(4) メモリ量

図3.7，3.8， 3.9はメモリ最とその向上率，効率を示している メモリ量にはプロセスの

変数を格納する領域に加えT そのプログラムの格納領域も含まれている.実行時間と同様

に，全体最適化法におけるメモリ最は問題の規模が大きくなると比例を超える関係で増大

オることが分かる しかし.並列最適化を行えば lつの部分問題当たりの問題の規模はほ

ぼ変化しないため，必要なメモリ 量を一定に抑えることができる.
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3.2 伊1M1 r不i!l!統な潮流の中を進む町¥j

実3.1 繰り返し回数

部分問題数 NI:全体経適化法
MOlj最適化法

inner Ioop outer loop 

2 24 48 24 

24 48 24 

4 30 60 30 

32 54 27 

6 32 64 32 

42 84 42 

52 104 52 

9 54 108 54 

10 37 76 38 

4.0 

3.5 

3.0 

2.5 部分問題 3

""， 

五E割~ 2.0 

1.5 部分問題 2

1.0 

。5l ~分問題 l
。。 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5 3.0 3.5 4.0 

座標 x 

図3.2 軌道(部分最適化問題数 4)
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3.2 例題 Ir不連続な糊疏の中を進む船J
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3.2 例題 Ir不連続な潮流の中を進む船J
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3.2 例題 1r不連続な潮流の中を進む船j
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3.3 {?il題2r最速降下線問題j

3.3 例題 2r最速降下線問題」

3.3.1問題設定

。 x 

h ¥ ↓E 

暴露

Y¥¥  初期解 x=1 

-...................〆

y 

図3.10 拘束のある場合の最速降下線

変分法の問題として有名な最速降下線問題明を取り上げる，

原点で静止している質点が一様な重力を受けて，鉛直方向に伸びる直線上まで鉛直面

内をi{下する時の最短時間経絡を求める 時間同 [lo，lr1に対し，状態変数は質点の位置

を表す座標 X，Yの 2つ，制御変数は経路角を表すyである 運動方程式は次のように定

義される

初期条件，

止=点Zcosy

y=!iiYsiny 

X(IO)=O， y(/o)=O， 10=0 

終端条件，

X(lr) = I 

として，最小化する評価関数Jは

J=lr 
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3.3 例題2r忌速降下線問題J

と定義する また，軌道に状態量不等式拘束条件

y壬xlanB+ h (322) 

が存在しない場合と存在する場合の 2例を調べる なお，パラメータ値は以下に定める

g=l. 1=1. h=O.J. B=30[deg] (3.23) 

この軌道最適化問題にも先の例題と同機に BDH法を適用し，その際に時間を 200個の

等幅要素で際散化した 本稿の数値計算では初期待問から終端時間までの 2∞個の要素を

等数に近い要素数をもった 2から 10の区間に分割してサブシステムとし部分最適化問題

を構成した 先の問題設定では変数の数の増加に合わせて分割数も増加しJ 部分問題の変

数の数は分割数によらず一定に保たれていた 一方，この問題では分割数が増加しでも全

体問題の変数の数はほぼ一定であり ，分割数の増加につれて部分問題の変数の数は減少し

ていく したがって，一定規模の大規模最適化問題に対して，分割数によって並列最適化

法の実行時間とメモリ量がどう変化するか調べる.

各区間の終端条件として，

x(l;)寸 (Nは分害'1数) 。24)

を加える あるサブシステム 2とi+1の間にある接続条件として，サブシステム iの変数

の一部である終端時間':'終端状態量X(/;). y(/;). 終端制御量 r(l;)と，サブシステム

i+1 の変数の一部である初期時間 fr ，初期状態量 X(/~'I ) . y(l~'I). 終端制御量 r(/~.1 )から
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(3.25) 

という条件が定義される ここでは先の例題と異なり制御量の接続条件が含まれる

初期解には 30[deg]の経路角で落下する軌道を与える すなわち，ある部分問題 iの初

期解は次のようになる.
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3.3 例題 2r1&速降下線問題」

x(t} =子EI2y(i)=izIZ y(/)=附 (3.26a) 

IE[惇 2)否l (3.26b) 

またz 全体最適化と並列最適化による繰り返し計算の停止条件は，理論解と比較した目的

関数値の誤差が 0.020/0以下になり，許可約条件の誤差の和がそれ以上計算を繰り返しても

10"を超えなくなったときとする

3.3.2 数値計算結果

(I)数値解

この問題に対する理論解は容易に得ることができる剖ー図3.11~3.14に，部分問題数

N=5としたときの数値解と理論解の比較を示す 不等式拘束条件の有無，部分問題数に

関わらず，数値解は理論解とよく一致した 図3.11，3.12に見られる終端時間近くでのわ

ずかな両最適解の軌道のずれは並~IJ最適化法によるものではなく，動的変数の離散化に起

因する.

(2)繰り返し回数

表3.2，3.3は不等式拘束条件がない場合，ある場合について，初期解から最適解を得る

までの繰り返し回数を比較した表である 部分問題数が糟加するにつれて繰り返し回数が

減少する原因は，区間の終織に置かれた制約条件(式(3.24}) が増えて解が制約を満たす

ようにすばやく収束するためと思われる。全体最適化法における繰り返し回数は不等式拘

束粂件がある場合のほうが少ない理由も制約条件の精力日による また，前節の例題と問機

に，並列最適化法の outerloopにおける繰り返し回数は全体最適化法の繰り返し回数とほ

ぼ同じである 不等式拘束条件がない場合の innerloopの回数は outerloopの回数の 2倍

になっている結果も先の例題と同じである. しかし，不等式拘束条件があると，活性な不

等式制約条件が定まるまで式(2.47)の行列Bを正磁に求めることができないため， innerloop 

をより多く繰り返すことになるなかなか収束しないとき， 2.5.3項で説明した通り，式(2.47)

のパラメータ Kを徐々に減少させる。ど うしても収束しないときはそのまま outerloopに

進むことも説明した innerloopに多くの反復回数が必要なのは，活性となる不等式制約

条件が不明な最適化計算開始時てeある 計算が進むにつれ解が最適解に近付けば活性な不

等弐制約条件も決まり， inner loopは少ない回数で収束するようになる inner loop はおよ
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そ 2~JO 回，平均 5 回程度で収束する.

(3)実行時間

3.3 例題 2r段速降下線問題j

図3. 1 5~J.20は実行時間とその向上率，効率を示している 前節の問題では全体最適化

問題の変数の数に合わせて分割数も増加していたのでs 全体最適化/去の実行時間は分割数

と共に増加した. しかし，本節の問題設定では全体最適化問題の変数の数はほぼ一定であ

り，分割数が培えても区間の終端条件と接続条件が増えるだけであるので，繰り返し回数

の増減に比例した変化が見られるだけである 前節との分劃に対する考え方が異なるた

め，分割数に対する傾向の違いは実行速度向上率，実行速度効率にも見られる

分苦手l数に対する実行速度向上率の推移を克てみると，分苦手l数を増やし部分問題の数を

多くするにつれ実行速度向上率は増加するが，ある程度以上に分割数を増やすとむしろ減

少し始める。これは分割数の増加により部分問題問のデータの転送とシステムプロセスの

作業量が増加したためである 同様に，実行速度効率も不等式拘束条件がない場合には分

割数 4~6. 不等式拘束条件がある場合には分割数 3 辺りで最大値をとり，それ以上分割

数を増やすと減少する.多くの分害11数によって並列計算を行っても効率が上がらないこと

は3..1.2項で説明したアムダーノレの法則に一致する.一方，不等式拘束条件の有無による

実行速度効率の違いを比較してみると，不等式拘束条件があると innerloopに多くの繰り

返し回数が必要となるため，不等式拘束条件がない場合の効率よりは悪くなる しかし

どちらの場合も実行速度効率は lを大きく上回っている

(4)メモリ量

図3.2 1 ~3.26にメモリ量に関する結果を示す 前節との分割に対する考え方が異なるた

め，分割数に対する傾向の違いがこれらにも見られる t ここでは，必要メモリ 量は分割を

増やせば一様に減少する. しかし，メモリ量効率には限界があり，分割数 4を最大値とし

てそれ以上分割数を増やすと効率は忍くなる.これはプログラムのためのメモリ領域等，

分割することができないメモリ量を含むからである。
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3.3 伊!題 2r倍速降下線問題J

表3.2 繰り返し回数(不等式拘束なし)

部分問題数 N 全体最適化法
並ヂIJ最適化法

inner loop outer loop 

2 450 900 450 

409 818 409 

4 281 562 281 

5 250 500 250 

6 261 522 261 

7 261 522 261 

8 246 492 246 

9 247 494 247 

10 281 562 281 

表3.3 繰り返し回数(不等式拘束あり)

部分問題数N 全体最適化法
並列最適化法

inner loop outer loop 

2 397 1360 391 

3 338 1372 336 

4 290 1215 291 

5 232 1185 234 

6 234 1575 234 

7 236 1765 236 

228 1592 228 

9 234 1614 235 

10 221 1603 221 
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3.3 {日l題 2r最速降下線1問題，
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図3.11 軌道(不等式拘束なし) (部分最適化問題数5)
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図3.12 軌道(不等式拘束あり) (部分最適化問題数 5)
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3.3 例題 2r最速降下線問題j
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3.3 例題 2r綾速降下級問題」
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3.3 例庖 2f最速降下線問題J
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3.3 例題2r最速降下線問題J
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33 伊/l)!!2r忌速降下線問題j
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3.3 例題2r最速降下線問題J

2.5 

2.0 

(
る
ぎ

1.5 

1.01-一一一一一

凶
昨
夜
堀
口
中
、

0.5 

0 
2 10 9 7 5 6 

分割数 N

4 
，、
J 

メモリ量効率(不等式拘束なし)図3.25

2.5 

2.0 

。ベ}
4可
〈

1.5 

1.01----一一

間
町
議
制
コ
申
、

0.5 

0 
2 10 9 s 

N 

5 6 
分割数

4 
，、
J 

メモリ量効率(不等式拘束あり)図3.26

61 



3.4まとめ

3.4 まとめ

本意では前主主で提案された並91]最適化法の有効性を確認するために簡単な軌道最適化

問題に適用してみた その結果，次のようなことが分かつた

本論文で提案された並列最適化法は，実行速度効率とメモリ量効率が lを上回り，並

Fリアルゴリズムとして望ましい特性をもつことがわかる.また，部分最適化問題が不等式

制約条件を含む場合は，含まない場合と比べて innerloopの収束に明らかに多くの反復

計算を必要とするが，最終的には確実に最適解が得られる.

また過去の研究によると，一般に，問題を分割することなく一括して最適化する全体

最適化法に比べて，部分問題に分割して最適化する分割解法はかなり多くの繰り返し計算

を必要とする 第 l章，補遺Bで取り上げられている従来の分割解法との比較は行ってい

ないが，本論文の並3'IJ最適化法の反復回数は全体最適化法の反復回数の多くても数倍程度

であることは注目に値する 従来の分割解法も innerloopのようなサブシステムレベルの

最適化計算と outerloopに相当するシステムレベルの最適化計算に分けられる しかしこ

れらの方訟は innerloopが行われている問，他のサブシステムと変数の交換をしていない

本論文で提案する解法では innerloopの反復計算の間も常に他のサブシステムと変数値を

交換している.このために本解法は少ない反復計算で最適解が得られていると思われるー

ただし，並3iIJに進められるプロセス聞で頻繁にデータのやり取りが行われることは負担に

なる 実際，この負担は「最速降下線問題Jで分割数を増やすと実行速度効率が低下した

理由の lつとなっている

本章では平易な問題を等分割し，それぞれのプロセスが等しい負荷になるようにした.

本章の問題では最適化計算が実行不可能，あるいは数値計算上の問題から計算が停止する

ことはなく，本論文で提案する並列最適化法は良好な並列化効率，ロバスト性と収束性を

もっといえる. しかし，現実の問題はより複雑であり .部分間鐙ごとに変数の数，制約条

件の数，関数評価に要する時間が異なるので，常に高い効率，ロハス ト性，収束性が得ら

れるかと'うかは不明である 実際.後の章の問題では本章の例題ほどの並列化効率は得ら

れない.また，カップリングが強い場合の影響は後に調べられる噌

62 



第5章

スペースプレーンの上昇軌道最適化

本章ではスペースプレーンの上昇軌道最適化問題を並列車を適化法によって解く この

問題は最適制御問題であり， 2.7節において説明した方法で並列最適化法を適用する

現在，世界中の研究機関から様k な完全再使用型の次世代宇宙輸送システムが提案さ

れている32.3J)それらは単段式 CSingleSlage To Orbit: SSTO) か多段式か叫また離陸と

着陸の形態によって分類される 垂直離着陸型の再使用ロケット 321 翼を利用して水平離

着陸可能なスペースプレーン')と呼ばれる宇宙輸送機がその代表である 本論文では，空

気吸い込み式 Cair-breathing)エンジンとロケットエンジンの両者を推進器として使用す

るスペースプレーンを考える.スペースプレーンが従来のロケットと大きく異なる特徴の

一つは水平離着陸フェーズが存在することである スペースプレーンの過酷なミッション

を成功させるためには，空カ，推進，構造，制御等の各技術開のトレードオフが従来の航

空機あるいはロケットに比べ非常に重要である36) これまでのスペースプレーンの概念設

計に関する研究では，スペースプレーンの重量解析を中心に，設計，上昇軌道の最適化が

行われている.

以上を踏まえ，本章では，後章でスペースプレーンの概念設計を視野に入れた異分野

どうしの統合的最適化問題を解く前に，上昇飛行において消費される推進剤重量を最小と

する飛行経路を求める最適制御問題を解くことにする 従来の研究と比ベて，解の精度を

上げるためにより多くの変数を最適化することにし，並列最適化法を用いることで計算負

荷の軽減を行う 本章の最後に，並亨IJ最適化法と従来の角手法，すなわち全体最適化法の収

支性の比較が行われ，並列最適化法の特徴が説明される
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5.1 問題設定

5.1 問題設定

図5.1 スペースプレーン NALO次形状

ここで考慮するスペースプレーンは図5.1のような形状をしている この形状は NALO

次形状と呼ばれ，科学技術庁航空宇宙技術研究所にて提案された 亙音速から極超音速ま

での揚力係数と抗力係数が文献37の中で風洞試験によって求められ関数として与えられて

いることから，このデータを使い軌道を求めることにする.際陸重量w，山d は 100[tOI1] ， 

機体全長 lは 50[m]と決める

スペースプレーンは作動条件が異なる 3種類のエンジン，エアターボラムジェット

(air-turboramjet: A TR) J8)スクラムジエシト (scramjet:SCR)明』ロケット (rocket:ROC) 

エンジンを待っている 3種類のエンジンは作動条件が異なっており， ATR は7 ツハ Oか

ら7-;;ハ 6程度まで， SCRはマッハ 5から-v:;;ハ 15程度まで， ROCはあらゆる条件で使

用可能である.

スペースプレーンは始め ATRを使用して離陸する.その後-v-;;ハ 6に到達したところ

で， ATRを停止し， SCRを点火する ここで， ATRとSCRの作動可能マッハ数は重なっ

ており ，およそマッハ 5から7 ツハ 6の幅で切り替え7 ツハ数を選ぶことができる. しか

し，文献36によれば，切り替えマッハ数の違いにより燃料消費量に大きな差は生じないこ

とから，切り答え-v:;;ハ数は 6で一定とした SCRで飛行するスペースプレーンは作動
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SCR 
+ROC 

5.2 運動方程式

図5.2 上昇軌道計画

限界前に ROCに切り替える必要がある ここで.ROCはあらゆる状態で使用可能であり，

また構造上 SCRとは全く異なるエンジンであることに注呂する SCRの使用限界である

7 ツハ 12に近付き，また高度を上げるにつれ. SCRの比推力と推力は低下する.そこで，

SCR使用区間の後半に ROCを併用することを考える. SCR はマシハ 12以下で停止しa

最後は ROCのみで加速，上昇を続ける その後，高度 90[km]以上で遠地点高度 400[km] 

の符円軌道に入った時点で一旦 ROCを停止する そして，高度 400[km]で再び ROCを

点火し増速して，スペースプレーンは高度 400[km]の円軌道に投入される

軌道を最適化するにあたり，最小化する評価関数は円軌道に到達するまでの推進剤消

費重量とする

5.2 運動方程式

機体を質点モデノレで表現し，鉛直軌道面内の運動のみを考える また，地球を球で近

似し地球の自転の影響は無視する.図5.3のように幾つかの記号を設定すると，運動方

程式はスペースプレーンの高度 h. 速度 ν，経路角，.機体質量刑を状態変数，迎角aを市j

f却変数として以下のように書ける

dh 
= V51n y 

dl 
(5.la) 
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ν 

r 
Ro 

図5.3 運動方程式に必要な記号

dv = (TATR +TSCR +TROC)cosa-D μsmy 

dt m r' 

dy (九百+TSCR +TR叫 )sina+L (v μ1 
+1ーーーτICosy

dt mv ~r vr') 

dm _ Iらτ" . TSCR TR配 11

一一一一-dl lJSPATR Is円CR JSPR配 )go

ここで， μは重力定数であり，地表 (r=Ro) での重力加速度れと

II 

go =万

の関係にある.また，空気密度pにより

q ='2 pv• 

5.2 運動方程式

(5.1 b) 

(5.lc) 

(5.ld) 

(5.2) 

(5.3) 

と表せる動圧 qと，基準面積Sn1' NALO次形状の揚力係数 C，.，抗力係数 C"(有Ii遺D，図

0.8，図D.IO) によって，揚力 L，抗力 Dは，

L=qC，，s.代f

D = qCoS"r 

77 

(5.4a) 

(5.4b) 



:5.2 運動方程式

と計算される ATR推カ九百， SCR推力 TSCRに関しては，それぞれのエンジンの推力係

数CTATR' C"SCRを図5Aにある通りに，またインテーク面積を SATR' SSCRとすると，

1入.TR= SATRCrATR [tonf] 

:ZSCR = SSCR CnCR [tonf] 

(5.5a) 

(5.5b) 

と書ける ただしI SATR' SSCRの単位は[01']とする ROCの推力 TROCは作動時には一定

であるとする 式(5.ld)のI昨日食， ISPSCR' IsPROCはそれぞれ ATR， SCR， ROCの比推力

である. lSPATR' ISPSCRは図5.5に示す なお，マッハ数の計算に必要な気温，空気密度p

は“U.S. Standard At010sphere 1976"叫より高度 hの関数として与える，計算に用いた藷

数値を表5.1にまとめる

ここで，スペースプレーンは複数のエンジンを使用するため，エンジンを点火，停止

するときに運動方程式が不連続に変化することに注意する.よって，使用するエンジンに

従って制御時間を ATR 区間 ( t~司王 f 孟 I~TR) ， SCR区間 (/i'TR= r~CR 引壬 I~CR) ， SCR+ROC 

区間 (t~CR = tgCR+R田卓I壬IfcbR囚)， ROC 区間 (rFR+R町 =r~配壬 I stfOC) と分ける

表5.1 スペースプレーンの軌道最適化問題の諾数値

諸元 イ直

機体全長 I[01J 50 

基準面積 S，.， [01'] 325 

ATRインテーク面積 SATR [01'] 14 

SCRインテーク面積 Ssc民 [01'] 14 

ROC推力九町 [ronf] 70 

ROC比推力 JSPROC [sec] 450 

離陸重量 W"k<off [ton] 100 

重力定数 μ[kmJ/sec'] 3.986 x 10' 

地球半径九 [kmJ 6378 
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52 運動方程式

120 

60 

lとご|

100 

《
H
U

0
6
 

[
同

E
と

cg]

議
官主

主40

20 

10，0 12，0 

マッハ数 M 

図5.4 ATRとSCRの推力係数C
TA司 ， CTSCR2)

4500 

4000 

3500 

3000 

nu
v

n

uv
 

A

H

V

A

H
V
 

P

、JA

H
V

吋

4

内

J
-

す

ω目
]
宍
叫
再
起

500 ¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

¥
 

1500 

1000 

。。
2，0 4，0 6，0 

7 ツハ数 M 

8，0 10，0 12，0 

図5，5 ATRとSCRの比推力 ISp八TR' ISPSCR 
~l 

79 



5.3 拘束条件

ATR区間の初期時間rt刊を隊陸時とすると，初期条件として，

I(;TR ; 0 

h(l(;TR);O 

V(I(;刊 );300[m/sec]

m(l(;刊 )=w，叫崎町;100 [ton] 

ATR 区間の終端時間 ffTR でのマッハ数 M(I~叫)に対して，

M(I~TR);6 

SCR+ROC区間の終端条件4CM配として

M(IPCR品目)豆 12

5.3 拘束条件

(5.6a) 

(5.6b) 

(5.6c) 

(5.6d) 

(5.7) 

(5.8) 

ROC区間の終端時間ff侃を高度 90[krn)以上で ROCを停止し楕円軌道投入時点とすると，

h(l;民)~90 [km) 

y(l;凹)主 O

H叫 ，[h(戸)，叫

(5.9a) 

(5.9b) 

(5.9c) 

の終織条件を設定する なお，式(5.9c)の H，同gceは終端時間中OCでの高度 h(lfOC)， 速度

ν(Ir"町)，経路角 y(lfOC)から移行できる楕円軌道の遠地点高度を求める関数である

制御時間全体にかかる不等式拘束条件は，機体が地面に潜らないように高度に対し

h~O[km) (5.10) 

また，機体構造上の理由からlIi1JEEに関して

q壬100[kPa] (5.11) 

失速を防ぐために，

日孟 10[deg) (5.12) 

を考慮することとする
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5.4 並'111忌適化法の適用

5.4 並列最適化法の適用

最小化される推進剤消費重量Wpropcll酬は，離陸重量w出 o(fから高度 400(km)円軌道投入

後の重量を引けば求められる 円軌道投入時の速度増分を Aν とすると，

叱叩11=WtakeotT-n川町)exi_ Llv[h (' ~OC)川町)，川町~ì
人 gO/SPROC ) 

(5.13) 

と記述される ここで. Llv は ROC 区間終端時間 ，~田での高度 h(l~町)，速度νC'rR町 ).経

路角 r('~OC ) の関数として表現される なお，式(5.13)の第 l項目げ凶副は定数であり最小

化に際し何の影響も与えないため除いてもかまわない

本章で定式化された最適化問題は最適制御問題であり，ここでは BDH法(補遺C)に

従って非線形計画問題に変換する 離散化要素数は初期時間ttTRから終端時間 ，;凹まで

200個とするーまた，先にも述べた通札制御時間は ATR区間. SCR 区間. SCR+ROC 

区間.ROC区間の 4つの区間に分割される.またa 並列最適化法を適用するに当たり.2.7 

節に従い，各区間から部分最適化問題を構成し，合計 4つの部分最適化問題をもっ並亨1)最

適化を行う 最適化される各区間の要素数，各部分最適化問題の変数の数をまとめると.

表5.2のようになる

計算機はこれまでと同じ. Visual Technology社製 VT-Alpha667 (CPU: Alpha 21164A 667 

[MHz). OS: Windows NT 4)を使用する

表5.2 部分最適化問題の構成

部分最適化問題 要素数 変数の数

ATR区間 37 192 

SCR区間 66 337 

SCR+ROC区間 20 107 

ROC区間 77 392 

合計 200 1028 
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5.5 経適解

最適解

図5. 6~5. 14に得られた最適解を示す 評価関数である推進剤l消費重量W阿 ""IJ酬は 75.38

[ton]となる.離陸時の迎角はさほど大きくない.演の大きさはλペースプレ」ンを離陸さ

5.5 

せるのに十分な大きさである 縦陸後，機体は動圧制限まで急激に加速，上昇するが，市l

f'!lcに到達した後は高度を上げることで空気密度を下げて動庄市l限を越えないようにする.

SCRに切り替えた後は一旦上昇を止め，高度を 30[km]付近に保ちながら加速を続ける

SCR区間の後半部分は加速が鈍るため，経路角を下げ.動圧制限に到達するまで高度を

マッハ 10.51に達した時点で ROCを点火する その後，迎角が最

大迎角になるまで，機首を引き起こし，加速，上昇をする. SCR は最大動作マッハ数で

下げて加速を続ける

ROCの推力角は迎角に対応している よって，ある7-;;ハ 12.00まで使用して停止する

if!JJ圧が小さくなってからは推力角を調整して，最終的に高皮切 [km].経路角 o[deg]. 速

度 7.945[km/sec]で楕円軌道の近地点に投入される

得られた最適解の特徴は従来の研究報告と類似している
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5.5 1&適解
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5.5 1il通解
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5.5 1&適解
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5.5 続適時平
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5.6 全体長適化法と並夢11最適化法の比較

5.6 全体最適化法と並列最適化j去の比較

並列最適化法と，全ての制約条件，変数を一括して最適化を行ってし、く全体最適化桧

を比較する.本問題の変数の数l立 1000を超え，また制約条件の数もそれとほぼ同数存在

するが，全体最適化法で解くことは不可能ではない ただし，かなりのメモリ量と計算時

間を必要とする ここでは ROC停止高度を 90[如1]から 100[km]に変更し，前節の最適解

を初期解として最適化計算を再び実行する それ以上計算を繰り返しでも，制約条件誤差

が10-
5未満であり，全体最適化では繰り返し計算 l回あたり，並列最適化では outerloop 1 

回あたりの変数の最も大きな変化量が 1 0~ を上回ることが無くなった時点で解は収束した

と判断して計算を停止した

表5.3に lプロセス当たりに必要なメモリ量，図5.15に計算実行時間に対する目的関数

値の推移，図5.16に計算案行時間に対する制約条件誤差の推移を示す ここで制約条件誤

差とは満た怠れていない制約条件の関数値の絶対値を合計した値であり，大きな値ほど制

約条件を満たしていないことを意味する.制約関数l立正規化されており，例えば. ROC 

停止高度に関する制約条件では誤差 10[km]が制約関数値 !となっている 繰り返し計算

を開始した時点、では. ROC 停止高度以外の制約条件は全て満たされているため，図5.16

の実行時間 o[sec]での制約条件誤差は 1となる

全体最適化法の繰り返し計算 1回当たりの計算時間はおよそ 160[sec]に対し，並列最適

化法の outerloop 1回当たりの計算時間はおよそ 7[secJと非常に短いが，収束までの繰り

返し回数は並3'11最適化法のほうがかなり多い 結果的に計算に要する時間は並列最適化法

のほうが短く済んでいる.ただし，計算時間(特に繰り返し回数)は収束判定.最適化プ

ログラム内のパラメータ値によってかなり左右される よって計算時間に対する優劣は付

けづらい.本章の最適化問題では前章の簡単な例題ほど並列化効率は良くない.その理由

は，問題を分割したとき，表5.3に見られるように部分問題ごとに変数の数に煽りがある

ことと，多くの不等式市l約条件が存在することにより innerloopの収束に多くの繰り返し

回数を要することが挙げられる.なお. 1プロセス当たりに必要なメモリ 量は並列最適化

表5.3 1プロセス当たりに必要なメモリ 去

最適化手法 |必要メモリ 量 [k8]

全体最適化法 I 83832 

並i911長適化法 I 15160 
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5.6 全体最適化法と並~II鼠:適化活の比較

法のほうが変数の数に応じて少なくすむ

一方，図5.15によると，全体最適化f去に比べて並列最適化法は最小イヒする目的関数がよ

り小さい{直に収束する.また，図5.16によると，並手IJ最適化法の変数は全体最適化法より

も常に制約条件誤差が小さい伎で推移する.これは並列最適化法の特徴の lつといえる

その理由として l次元探索のあり方が挙げられる 全体最適化法の l次元探索では問題全

体で lつのペナルティ関数を考え. 1つのステップ憾で変数全てを常に良い方向に更新し

ていく 一方，並列最適化法では全ての変数を部分問題ごとに分け，各部分問題ごとに l

次元探索を行い，システム全体からみると複数のステップ幅によって変数が更新されてい

く よって，並列最適化法では l次元探索により更新されて取り得る変数値の範囲が全体

最適化法の変数値の範囲よりも広い. したがって，全体最適化法では変数がそれ以上改善

されないような値をとったとしても，並列最適化法によればz さらに解を改善する方向を

見つけ出す可能性がある.以上より ，本章の問題に対し，並7'1最適化法によって全体最適

化法よりも優れた解が得られた これは並列最適化法を使用して長適化を行うことの大き

な利点である.
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5.7 まとめ

5.7 まとめ

本尊重では前章まで単純な最適化問題に適用してその有効性を確認した並列最適化法を

より複雑な軌道最適化問題に適用してみた.取り上げた問題はスペースプレーンの上昇軌

道最適化問題であり，問題自体が複雑で非線形性が強く，また多くの要素で動的変数を隣

散化したため，複雑な制約条件と 1000を超える変数をもっ大規模最適化問題となった.

得られた最適解による飛行経路は従来の報告と類似しており ，最適解に対して妥当性が認

められた.

また，複雑な大規模最適化問題に対して並ヂIJ最適化法を適用することで，前章までの

簡単な問題を解くだけでは分からなかった解法の性質が得られた 複雑な最適化問題に並

列最適化法を適用しても，簡単な問題ほどよい並列化効率を得ることはできない しかし，

長適解が予想できない本章の問題に並列最適化法を適用したところ z 従来の全体最適化法

を適用した場合に比べ， 目的関数値，制約条件誤差の点で，より優れた解を得ることがで

きた.これは並列最適化法の特徴の lつである I
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第6章

スペースプレーンの機体設計/軌道の

統合的最適化

本章では第 2章で提案した並列綾適化i法をスペースプレーンの機体設計と軌道の統合

的最適化問題に適用することによって，より実際に実在する工学問題に近い複雑な大規模

最適化問題に対する並列最適化法の有効性を検証する.それに合わせてスペースプレーン

の実現性についても考察する.

前章ではスペースブレーンの離陸重量を 100[ton]と仮定して推進剤重量を最11、とする上

昇軌道を求めた そこでは離陸重量を 100[ton]と仮定した正当性，重量 1∞[ton]の内訳ー

また後進斉1)が機体に収まるのか等，まったく考慮しなかった.実際，過去の研究3句、ら，

離陸重量の内訳を考慮。してλぺースプレーンの各構造部材の重量を求め，それを合計して

みると離陸重量には収まらないという矛盾が生じることが分かっている この矛盾が解消

されない限り残念ながらスペースプレーンは実現されない そこで，離陸重量からスペー

スプレーンを構成する上で最小限必要な重量を号I~ 、て求められるべイロード重量を最大化

される目的関数とし，機体設計と上昇軌道の統合的最適化問題を定義する最適化問題は，

スペースプレーンを設計する際に関わる専門分野に応じて p 大きく縁体設計問題，空力解

析問題，軌道計画問題の 3つの部分最適化問題に分けられる 目的関数値の計算に必要な

機体重量は機体形状から統計的推算法によって求めることにする また，揚力係数と抗力

係数の計算は横断流によるスレンダーボディ理論とニュートニアン理論，車血流による直言嫁

力，造i皮抗力， JJ.主面抗力の計算から簡易的に求めることにする

加えて本章の最後に全体最適化法と並列最適化法の比較を行う.
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6.1 問題設定

6.1 問題設定

目的関数.ベイロード重量

図6.1 本論文で考慮する専門分野とその接続条件，および目的関数

本章ではスペースプレーンの設計に関わる分野を図6.1に示すように，機体設計分野，

空力解析分野，軌道計画分野の 3つに分け，各分野から部分最適化問題を惰成する また，

軌道計画分野は扱う変数の数が多く. 運動方程式がエンジン切り替え時に不連続に変化す

るため，使用しているエンジンに従ってさらに細かく 2~4 個の部分最適化問題に分ける.

その結果.全部で 4~6 領の部分最適化問題が定義され並列最適化される

各分野にはその分野で最適化される変数とそれを制約する条件式が存在する しかし，

図6.1に示す胴体サイス¥翼サイズ，飛行性能，エンジン性能，推進剤重量，空力係委主に

関わる変数は複数の分野に含まれ，これらが最終的に得られる最適解において各分野ごと

に異なる値を取ることは許されない すなわち，各分野間で同じ意味をもっ変数の値は一

致しなければならない そこで，これら共通する変数の値が一致するという接続条件が定

義される.前述した通り，接続関数はそこに含まれる変数をもっ一方の部分問題で制約条

件として扱われ，他方の部分問題では目的関数に変換される 図6.1において矢印で表さ

れる接続関数を，矢先側の部分問題で制約条件に，矢尻仰lの部分問題で目的関数に含める

ことにする.なお 1 目的関数に含まれる接続関数に現れる変数と制約条件にある接続条件

に現れる変数を比較した場合. 1回の最適化計算で前者のほうがより大きな変化を取り う

る.つまり，その部分問題で主に決めることができる変数である.よ って，前者の変数を

自由度が大きい変数と呼ぴ，対する後者の変数を自由度が小さい変数と呼ぶことにする

なお 2つの分野間にまたがる接続条件をどち らの分野で制約条件あるいは目的関数に

変換するかを自動的に決定する方法は存在せず，経験または試行錯誤によるヒューリステ
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6.1 181民主設定

イツクな判断が求められる.当然，第2章で述べたように，各部分問題か必ず目的関数を

もつようにすることに注意すれば任意に接続条件を制約条件あるいは問的関数に変換でき

る. しかし，それによって. しばしば最適化計算途中で部分閲覧Eが実行可能解を失う場合

がある.実際，図6.1に示されている通り，例えば機体設計と空力解析の問に存在する機

体形状に関わる接続条件を，胴体サイズと翼サイズについての 2種類の接続条件に分CT，

それぞれ市u約条件あるいは目的関数とする分野を異なるようにしたのはそのような経由γ

上る.このように 2徳類に分けたほうが I 部分問題が実行可能解をもたなくなり最適化か

進主なくなる等の問題に直面する可能性が少なくなる.

本問題ではペイロード重量を目的関数とし最大化することを考える.ここでベイロー

ド重量は機体設計分野の変数のみに依存すると仮定する そのため，他の部分問題の目的

関数は接続関数の項のみから定義されることになる.

6.1.1機体設計

機体設計分野では主にスペースプレーンの機体形状と性能諸元値を変数として決定す

る本論文で扱われるスペースプレーンの機体形状を図6.2に示す 機体は惰円柱とそれ

に滑らかに接続する langenloglveのノーズからなる胴体とデルタ翼より構成tEれる単純な

形状をしている(補遺0) このような形状と仮定したのは次に述ベる空力解析の手法に

るためである.スベースプレーンは作動条件が異なる 3種類のエンジン，エアターボラ

ムジェジト (air-turboramjet:ATR) ，スクラムジェット (scramjel:SCR) ，ロケット (roc，el:
ROC)エンジンを持ち，推進剤lに液体水素 (U-I，) ，液体酸素 (LOX) を使用する その

2.1' 

• ，2ι 1 

2 〓→二+ート」

図6.2. スペーユプレーンの機体形状モデル
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6.1 問題設定

混合比 LOX/LH，は， ATRとSCRでは 0，ROCでは 6とする.密度は LOXが1.149[畠Icm']，

LH，が 0.071[g1cmつである 以後，本分野からなる部分最適化問題に存在する変数と制約

条件および目的関数を説明する

- 変数

本分野では次の 15個の変数が存在する.

胴体サイス

11， 1" a， b 

翼サイズ

5
 

3
 

l
 

，
 

2
 

l
 

飛行性能

最大動圧 qmaxJ 最大荷重{奇数 nLFmllX• ' 最大推力九回

エンジン性能

ATRインテーク面積SATR' SCRインテーク面積SSCR' ROC推力 TRQC

推進剤重量

ATRとSCRのみで消費されたしH，重量W八，TR+SCRI 推進剤l消費重量W，，，，凶 l酬

ここで推進剤重量を WATR+SCRとWpl'OPdI;Ullに分けた理由は後に述べられる.これらの変数の

うち，接続関数が目的関数にあり.比較的自由に決定することができる自由度の大きい変

数に分類されるのが胴体サイズと飛行性能を表す変数である また，制約条件にある後続

関数に含まれる自由度の小さい変数としてz 翼サイズ，エンジン性能，推進剤l重量に関す

る変数がある

- 制約条件

自由度の大きい胴体サイズに関する変数に対して，胴体形状が矛盾を生じずに成立す

るために次のような不等式制約条件を定義する

1， ~/I ~O 

b孟3[m]

(6.la) 

(6.lb) 

(6.lc) 

。 ~3[m]

また， WATR+SCR と ~Vpfopd!ant から求められる LH，と LOX タンクの容積の和が胴体体積の 70%
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6.1 間短設定

以下にする不等式制約条件を置く タンク容積については補遺E，胴体体積のうちノーズ

体積については補遺Dを参考にされたい.加えて，最大動圧，最大荷重f吾数に関して，

qm""壬100[kPaJ 

nLFm:t.~ 豆 4[G]

で表される上限値を置く .

(6.2a) 

(6.2b) 

また 2 翼サイズs エンジン性能，推進剤l重量の変数に関する接続関数を等式市l約条件

とする

- 目的関数

機体設計問題の目的関数には最大化するベイロード重量 FYpayloadが定義される.ベイロ

ード重量w阿 1曲 dは，

WpaY!03d ;:::: W Illk叫一 (WstnllltUfe+叱叩刷 +W，叫

より計算される ここで W"'，off' W""，山 巴 1九opelJantI WiI刷l町はそれぞれ離陸重量，構

造重量，推進剤消費重量とその他の付加重量である.本問題において離陸重量W山 offはあ

る仮定した一定値とするが.後進剤消費重量 WprOpcll酬は本分野の変数の lつである.また

構造重量W.sm剛山と付加重量P九回目町は本分野の変数から求められ，これらの計算には重量

推算プログラム WAATSを一部変更して使用する WAATSについての詳細は構造Eで説

明さ才もているー

さらに，胴体サイズ，飛行性能に関する接続関数とそのラグランジュ乗数を掛け合わ

せた項の和を上のベイロード重量I汽柳叫に加えて機体設計問題の目的関数とする

6.1.2 空力解析

空力解析には補遺0'こ述べられている空力解析プログラム CRSFLWを多少変更して使

用する このプログラムによれば，図6.2に沿った任意の形状の機体について，任意の迎

角と<:/ハ数下での空気力を推算することができる なお，胴体下部にあるエンジンが空

気力に及ぼす影響を， CRSFLWでは解析ができないため考えない.

空力解析分野と軌道計画分野を分けるためには，マッハ数と迎角の連続な関数である

揚力係数と抗力係数を離散化し，これら係数を求めるためのパラメータの値を軌道計画分

野に伝達するようにしなければならない そこで，空力解析分野では補遺Dfこ記述されて
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6.1 問題設定

いる通り 5つのマッハ数をサンプロングし，各マッハ数こoとに 3個づつの合計 15個のあ

る係数値 C~OI C~I' Cん(; = 1， 2， 3， 4， 5 )を求める ここではこれを空力係数と呼び，こ

の空力係数を用いれば，任意の迎角とマッハ数の揚力係数と抗力係数を容易に求めること

ができる.

- 変数

本分野では次の 22個の変数が存在する

胴体サイズ

'1' '~f G， b 

翼サイズ

ら， 1" s 

空力係数

c~o ， C~" C~， (;=1，2，3，4，5) 

この中で，自由度が大きい変数は翼サイズと空力係数に関する変数である そのため空力

解析では，機体設計分野から与えられる胴体サイズを受け，翼サイズと~力係数を最適化

する部分最適化問題を定義したといえる.

- 制約条件

胴体サイズと翼サイズの変数から空力係数を求める関数が等式制約条件になる.また，

自由度が大きい翼サイズの変数に対して，翼形状に矛盾が生じないための不等式制約条件

を定義する

1，?:.I，?:.I，主1，

s~a 

胴体サイズの変数に関する機体設計分野との聞の接続関数が接続粂件に加えられる

- 目的関数

(6.4a) 

(6.4b) 

翼サイズと空カ係数の変数に関する接続関数がそのラグランジュ乗数と掛け合わさ

れ，目的関数として定義される
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6.1.3 軌道計画

SCR 
十ROC

6.1 間¥!i'i設定

図6.3 上昇軌道計画

スペースプレーンの飛行計画は第 5章とほぼ同じであるースペースプレーンは離陸後，

77ハ 6まで ATR，査を大7 ツハ 12まで SCR，および ROCエンジンを利用して加速上昇

し高度 90[km]以上に達する.ここで ROCを一旦停止した後，無推力で高度 4∞[km]まで

到達し ROC を再点火して円軌道に投入される.スペーλ プレーンは複数のエンジンを使

用するため，運動方程式はエンジンを点火，停止するときに不連続に変化する.よってs

使用するエンジンに従って制御時間を ATR 区間 (itTR壬1';li¥TR) ， SCR 区間

( IgCR 豆 f 豆 I~CR) ， SCR+ROC区間 (IgCR+附豆1，; I~仁川町) ， ROC 区間(/~促壬 t 豆 If町)

と分け，各区間から部分最適化問題を材育成する したがって，軌道計画問題は 4つの部分

問題に細分化される しかし，後の結果に示されるように，問題設定によっては SCRを

使用しない飛行が最適解となる場合が存在する、このため，上述のエンジン使用法を基本

形として最適化計算を始めるが，そこから得られた解のエンジン使用法に応じて部分問題

の楠成を変化させる.

運動方程式は第 5j聖の式(5. l a)~(5 .ld)で定義されている すなわち，スペースプレーン

は質点として扱われ，状態変数は高度 h，速度 V，経路角九質量 1Il，制御変数は迎角αと

する ここで，スペースプレーンの揚カム抗力 D は空力係数 C~O' C:¥'1 I C:¥'2によって

補選Dで述べる方法に従って求める エンジンモデノレは図5.4，図5.5で示され，エンジン

性能について.
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という不等式制約条件が置かれる

SATR ~ 0 

SSCR ~ 0 

TR町主O

ATR区間の初期時間tfRを ATRによる離陸時とし，初期条件として，

ATR 
10'" =0 

hCttTR
) = 0 

νCttTR)豆150[m/se叶

yCttTR
) = 0 

m(lt
T恥

)::::W;akcofT

Lcosa + (T -D)sin a主}ず凶曲作go

6.1 問題設定

(6.5a) 

(6.5b) 

(6.5c) 

(6.6a) 

(6.6b) 

(6.6c) 

(6.6d) 

(6.6e) 

(6.6り

を定義する 各区間の初期と終端条件は第 5il聖の問題設定と同じであり，すなわち，

とする.

M(I~百)=6 

M(吋r庁?E凹R+R良町)豆 12

hκct♂f。庇C)片~ 9卯O[休km

yパ(If町)亙0

H.叫日[1川町).v(rfoc).y(戸 )]=400[km]

(6.7a) 

(6.7b) 

(6.7c) 

(6.7d) 

(6.7e) 

また. ATRと SCRのみで消費された LH，重量WA司 令S田'推進剤消費重量内ropdl叫を，

それぞれエアブリージング(空気吸い込み式)エンジンの最終区間と ROC区間の終端状

態量から求める式が等式制約条件として存在する 例えば，エアブリージングエンジンの

最終区間が ATR区間であれば，

WATR+SCR -T.V，，，，，orr -m(円 )1=0 (6.8) 

SCR区間であれば，

WATR+SCR -v九 "rr-/Il (I~CR ) 1= 0 (6.9) 
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61 問題設定

SCR+ROC区間であるならば，

WA而 +SCR-i九州_m(I~CR'ROC) +_____!_ß旦ー ( I~CR.R町一 IgCR +ROC ) ↓= 0 (6.10) 
l . gO/SPR町|

とする WATR+SCRに ROCが消費するしH，を含めないことに注意する，さらに，推進剤消

費重量w;川副M を求める条件式は，高度 400[km)円軌道投入時の速度増分をLlvとすると，

W叱凡恥恥仰州州m叩伊凶1刷rパ-{w，叫山悶叫仔ド一刈?戸門民町)ex刈悶Jι一ALlv[h… v?ア(tfOC門fOC).yvf
OC

門戸門)札|li
L 、¥、るO'SPROC J I 

と記述される.ここで.Llvは ROC区間終端時間ffEでの高度h(I;OC)，速度ν(tfOC)，経

路角 Y(lfOC)の関数である

飛行経路全体にかかる不等式拘束条件は，高度，動圧，迎角について，

h:i!O 

q壬q叩

日豆20[deg) 

が定義される。またs 本意の問題では推カに関する制限

九司+TSCR + 1;'目壬穴附

と，空気力と推力からなる荷重f奇数nl.l:に関する制限

(6.12a) 

(6.12b) 

(6.12c) 

(6.13) 

11... = ~{I(TATR +九 四 十TRQC)∞sa-D}' + {(TA刊 +TSCR +九町)sina+Lf
l u-~ = 豆"1.1'"""" (6.14) 

mgo 

を拘束条件に加える なお， qlll:U: J 九:1，'<' nU"ma.~ も飛行性能に関して最適化される変数で

あることに注意する.

ここで定義された軌道計画問題は，時間の関数である状態変数と制御変数を決定する

問題であり，ここでは補選Cの BDH法に従って両変数とこれらの変数の汎関数である運

動方程式と拘束条件を離散化する 雛散化要素数は初期時間 Itmから終繍時間中町まで

200個とする

以上より，各区間の部分最適化問題には，最適化される変数として，飛行するマッハ
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6.2 並;?IJ設適{ヒ法の適用

数に応じた空カ係数と飛行性能に関わる変数，使用するエンジンの性能に関する変数，推

進剤重量に関する変数，離散化された状態変数と制御変数，初期と終端時間が存在する，

しかし，軌道計画問題に含まれる複数の部分問題の悶にも幾つかの間じ意味の変数が存在

する.よって，機体形状問題と空力解析問題との問だけでなく，軌道計画問題内の部分問

題の聞でも後続条件が:必要になり，自由度の大きい変数と小さい変数は各部分問題ごとに

異なる.詳細は次節の図6.4， 6.5， 6.6に示される

6.2 並列最適化法の適用

図6.4， 6.5， 6.6はスペースプレーンの機体設計，空力解析.軌道計画の統合的最適化問

題において，各部分最適化問題に含まれる変数とそれらの接続条件を示した図である エ

ンジンの使用法として 3つの問題設定を考えたため 3つの図が示されている 図6.4の 3

つのエンジンを 4段階で使用するのが基本であり，後に示される最適解は全てこの筒題設

定で計算を開始した しかし後述するように，問題設定によって， SCRを使用しない

解， SCRを単独で使用せずに ROCと併用して使用する 2種類の解が得られるため，問題

設定をそれに合わせて変更し.再度計算を行った

部分最適化問題は，図6.4の場合では 6個，図6.5の場合では 5個，図6.6の場合では 4個

存在する 部分問題の内部には変数が各図で示されるように存在し，矢印で結ぶ変数どう

しの値が一致するという接続条件が定義される.そしてこの後続関数は矢先例lの部分問題

では制約条件として，矢尻側の部分問題では目的関数として扱われている
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6.2 並列最適化法の適用

「一一機体設計ー一一 軌道計画
胴体サイズ

ー 1，， 1，， 0，b 
翼サイズ

1"/]，s 
飛行性能

n/_f~x ， qm.a1<1Tr叩
エンジン性能

SATlh SSCR. Tk町

惟進淘l重&

飛行性能

「十十 nl.Frnu.， qrN:/C' T rn.u 
1 11エンジン性能

ri"TI SAl1' 
目 1 11主力係数

ATR 

n=f千十十 ~.~IIC.~?1C~O' C，~)1 C，~2IC.~O' C~'r.C~' 2 ・ C10
1 1川|軌道

日な司-5C恥，W.問 p.:JliII1i牛斗ー

11寺間fJTRとその時間の状態量，制御盈

離散化された状態量，制御盆

時間tf刊とその時間の状態量τ 制御量

飛行性能

nLFrr.u. q町 T問

エンジン性能

S5CR 
空力係数

十一一ー

一一一一一十一一

ド+←ト斗tC!" Cj~2'C!O' C，~l l C~，. C~。 SCR 
軌道 一

時間r;CRとその時間の状態量，制御量

離散化された状態量，制御長
時間ffCRとその時間の状態量。制御盆

飛行性能

n，向It!IIlC.q間"了間皐

エンジン性能

ト一一

トー一

「十寸十 SSCKITR配 +一一一一→一一一
白 1 1 11推進剤露呈

「ー笠力解析ー「 什 十H十丸町田
胴体サイズ 1 1 1 1 1川 I ~力係数 SCR+ROC 

1" I"o.b 
~サイズ

」斗 1"1，， s 

ト+斗ー

空力係数

C，~， ・ C.~" C，~O i I 
C!Jl C~21 C~O 川
C~' I I C，~2 ' C~O >--+--1 
C.~，. C!l' C;。川|
C~"C~"C!o) I I 

L 

l-.. 

」一一

」一一一一

C~I' C~2 I C.!O' C~ぃ C~"C~n
軌道 一…

時間tjcbRtとその時間の状態量，制御盈+ーー

離散化された状態盆.制御量

時間fpe聞とその時間の状態盛"制御品斗一一

飛行性能

n，.f'ma.¥.， qmv，1 T tn.u 
エンジン性能

T限目

推illi弗l重畳
w. 

一一一一ート一一

ROC 
笠カ係数 ， 

ct". Ct2' C~O ・ C~! ， .C.~2'C~O' C.~I ， C'~' 2.c~o l 
~VLjn ....1 

11寺1甘11:町とその時110の状態品市Ji，卸盈 十一一
隙散化された状態自;， IM!i卸長 | 
時間rf町とその時間の状態.ui;，制御li1 I 

図6.4 スペースプレーンの統合的最適化問題における変数と後続条件 (4段)
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機体設計

胴体サイズ

1" 1" a， b 
翼サイズ

1"ら，s 
飛行性能

nuf'fllj)V qrnv，I T，問実

エンジン性能

S"TRI SSCRJ Ta促
推進剤l重量

Jf'̂TR..SCR' W，附阿l制

空カ解析
胴体サイズ

1" 1" a， b 
翼サイズ

- 12，1" s 
空力係数

C.~IICん c~o
C'!11 C~2' C~O 
C~I' C~2' c;o 
C~11 C~2' c;o 
C~I J C~21C.~。

飛行性能

nu.咽皐，q幽お Tπ圃

エンジン性能

6.2 並列愚，@化法の適用

軌道計画

S^~ ATR 
空力係数

cい C~'2J C~O ‘ c~ぃ C~2'C!O' C~ぃ C~2 ， C~j。
宥l~

時間 IJTRとその時間の状態盆，制御量

離散化された状態盆，制御量

時間ff刊とその日寺問の状態最，制御量

飛行性能

nLFr叩 ，q岡本ITmu. 

エンジン性能

SSClh TROC 
推進剤重量

WATlt+SC民

空力4系数

C~I' C~2' C~O' C!I' C~7' C~n 
軌道 一

時間r;CR叫町とその日寺問の状態宣制御量

離散化された状態量，制御量
時間rfCR崎町とその時間の状態量，制御量

飛行性能

nl.Fi叫 ，q叫 JTrNX 

エンジン性能

T良oc
推進剤l重量

W'"申 111m

空カ係数

f!，. C~2' C~O I C.~11 C，~2 1 C，:O' c，t't C.~2 ' C~O 
軌道

時間dEとその時間の状態量，制御量
雌散化された状態量，制御盈
時間{~町とその時間の状態最，市l街l量

図6.5 スベースプレーンの統合的最適化問題における変数と接続条件 (3段)
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エンジン性能

SATR' TRぽ

推進剤11¥:量

1" 1" a， b 
翼サイズ

ー 12JI)tJ 

空力係数

C11' C~21 C~O 
C~I'Cιc~。
C，~I' Ct]I C~O 
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6.2 並91J1&適iヒ怯の適用

nLF，叫 ，q""則 T_
エンジン性能

SATR 
推進剤重量

l九恥SCR

空力係数

(cL1吋
C~Iい， Cιι， C~。
C~ 1t C，~2' C~O 

軌道

軌道計画

時間 rtTRとその時間の状態量.制御lIt
隊散化された状態盈，制御盆
時間tflRとその時間の状態量.制御fま

飛行性能

nLF，問 .qm:JA'Trrw( 

エンジン性能
TROC 

推進剤重量

W例 附h川

空力係数

(いは;C~I.C~2'C! 
C~I ， C~2'C~。
c1，. C~21 C~D 

軌道
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ATR 

R.OC 

図6.6 スペースプレーンの統合的最適化問題における変数と接続条件 (2段)
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6.3 躍を適解

6.3 最適解

6.3.1 離陸重量 300(ton]の計算結果

まず，南極陸重量W帥四πを300[tonJの一定値として最適解を求めてみる はじめ，スペー

スプレーンは 3つのエンジン ATR， SCR， ROCを使用すると仮定して，図6.4に示す問題

設定で最適化計算を始めた しかし，得られた最適解は SCRを使用しない解，すなわち，

SSCR = 0， IgCR = I~CR (6.15) 

となったためa 問題設定を図6.6'こ示すエンジンを ATRと ROCのみの 2段で使用する設

定に変更して計算をし直した 軌道計画問題の BDH法による離散化要素数は ATR区間

を 150個， ROC区間を 50個とした ATR区間は大きく状態が変化し，複雑な軌道とな

るため多くの要素を配置した

表6ι引.1に得られた最適角解平の性能諸元を示す ここで'最小必要重量』砂吹+κ;叫叩";刷，陀叫e吋dとは機体を構

成する上で最小限必喜要喜な霊量であり札，構造重量 f陀V宍九引!'ilruC、

w川Yに司山山回凶叫"帥h隠剛附a釦町1庁yの干和日である.

Wrequitc:1.l = ~剛山，，+円叩IIwlI +月'Ml町 (6.16) 

すなわち，離陸重量からベイロード重量を引いた値である この表によれば，得られた最

適解の目的関数値である長大化されたベイロード重量はー13.75[ton]と負の値である これ

は現在スペースプレーンの重量権算を行うと一般的に現れる傾向刷である つまり，現在

の技術では周回軌道に到達するまで飛行できるスペースプレーンを製作できない この機

体を実現するためには 313.75[tonJある最小必要重量を隊陵重量の 300[ton]以下に減らす

ために， 5 %以上の重量軽減が必要である.表6.2，図6.7に詳細な機体構成要素の重量配

分をまとめである 構成要素については補選Eを参照されたい.

図6.8は求められた機体形状を示している 翼スパンは爽の重最に大きな影響を及ぽす

ため，翼根奨弦長をできる限り大きくして!lSスパンを小さく押さえるのが良い.また，胴

体は抗力を軽減するために細長くなっている.図6.8にはほぼ同じ隊陸重量である Boeing

747-400の機体も比較のため示されている.両者はほぼ同じ大きさであることが分かる.

図6.9，6 . 10に揚力係数と抗力係数，図6.11~6. 1 9に飛行履歴を示す スペースプレーン

は自邸主時に最大迎角を取る すなわち，翼の大きさは亜音速時s 特;こ離陸条件から決まる.
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6.3 最適解

超音速を超えれば揚力は充分に足りているため，重量の構造重量を小さく押さえる必要性か

ら可能な限り小さな翼が望ましい.離陸後，スペースプレーンは ATRを使用して加速上

昇するが，得られた解の ATRは遼音速時の抗力に打ち勝って加速できる限界のサイズで

あるため， しばらくは低高度をゆっくりと加速しながら飛行する.その後， Dザj圧制限に逮

したところで高度を上げ，制限を超えないように飛行する ATR区間の後半は7 ツハ数

が大きくなるため ATR推力が増加し，推力制限に拘束されて飛行することになる <':;/ 

ハ 6に達したところで， ATRから ROCに切り替えるが， ROCの推力はその時点の重量

より小さな値であるため，機体は一度大きく降下し加速してから引き起こされて上昇をす

る.高度 90[km]に達した時，動庄はほぼ Oになり，ちょうど遠地点高度が 400[km]の軌

道上にあるため ROCを停止する

以上のように，胴体，翼，エンジンの大きさ等の諸元(直と飛行経路には無駄が少ない

ことから，ここで得られた最適解は妥当であるといえる.なお， ATRとROCを併用でき，

ATRの停止7 ツハ数を 6以下にする問題設定に変更して最適化計算を行ったが本項と同

じ解が得られた.

表6.1 離陸重量 300[ぬn]での誇元値の最適解

誇元 | 最適解

胴体全長ん [rn] I 63.48 

ノーズ長さ ん[rn] I 32.99 

胴体声高さ 2a [m] 6.00 

胴体幅 2b[m] I 6.36 

翼スパン 2s[m] I 20.04 

最大動圧 qm"[kPa] 1∞o 
最大荷重倍数 M出回 [G] I 382 

最大推力 Tmu [lOI1円 I 226，6 

ATRインテータ面積 SATR[m'] I 12.59 

SCRインテーク面積 SSCR[m'] 0.00 

ROC f主力 T問c[to川 226.6 

LH，重畳間!日 [ton]

LOX重金 WLOX[lOI1] 

榊造重量民間clure[ton] 

付加重盆欧州附 [ton]

最小必要重量 W"q"'''d[ton] 

ベイロード重量 l1'a:wIDad[ton] 
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6.3 最適解

表6.2 離陸重量3∞[lon]のスペースプレーンの重量内訳

機体構成要素 重量 (kg]

body structure 16163 
wlng 7397 

vertical fin 。
horizonlal stabilizer 。
landing gear 5961 

thrust structure 2322 

ATRengine 14476 

SCR engine 。
ROC engine 2946 

liquid hydrogen tank 7229 

liquid oxygen tank 3163 

liquid hydrogen system 822 

liquid oxygen system 349 

pressunzatlon system 2467 

aVIOIllCS 1900 

aerodynamic control system 1667 

eleClrical system 1635 

hydraulic/pneumatic system 387 
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離陸重量 300[too]のスペースプレーンの重量内訳
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6.3 母適解
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6.3 是適解
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6.3 最適解
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6.3 最適解

6.3.2スクラムジェットエンジンに関する考察

本項ではスペースプレーンにおけるスクラムジェットエンジンを考察してみる.前項

の問題設定では SCRを使用しない最適解が得られた.そこで SCRを使用した場合の解と

前項の解を比較し， SCRを使用しないほ うが有利な理由について考察する

式(6.5b)の不等式制約条件を以下のように変更する

SSCR孟5[m2J (6. J 7) 

前項の解を初期解として，スペースプレーンは 3つのエンジン ATR， SCR， ROCを4段

で使用すると仮定し，図6.4に示す問題設定で最適化計算を始めたー しかし，得られた最

適解は以下を満たしていた.

SCR _ ，SCR 
t~-" =t o -'f (6. J 8) 

すなわち，SCRを単独で使用しない解となったため，問題設定を図6.5に示すエンジンを

3段で使用する設定に変更して計算をし直した.軌道計画問題の離散化重要素数は ATR区

間を 95個， SCR+ROC区間を 45個， ROC区間を 60個とした

当然，この場合の最適解の SCRインテーク面積SSCRは最小値の 5[m'] 1こなる 得られ

た最適解の性能諸元，重量，形状を SCRなしの最適解と比較して表6，3，表6.4，図6.20に

示す.図6.2l，6.22に揚力係数と抗力係数，図6.23~6 ， 31 に飛行履歴を示す.

飛行履歴によると， SCRを単独で使用することはなく ，'7ツハ 6で ATRから SCRに

切り替えると同時に ROCも点火する.このとき，推力が最大推力制限を越えないように

している その後，作動限界に達するよりも少し早めの7 ツハ 11.15でSCRを停止する

表6.3，表6.4によると， SCRを使用するとペイロード重量が 2.56[tonJほど減少してしま

う まず， SCRを使用すると燃料である LH，消費量は増加するが，ROCの負担が減るた

め LOXの消費量は減少し.結来的に LH，と LOXを合わせた推進剤消費重量は減少する

もし推進斉Ili'消費重量を最小化する目的関数に変更するならば， SCRを使用する最適解が

得られると思われる.また， LOXの密度1.1496[呂/印1']に対して， Lト1，の密度は 0.071[glcm'J 

と非常に小さい.そこで， LOXの減少， LH，の増加は全タンク容積の増加を招き，それ

につれて図6.20から分かるように機体が大きくなり胴体の重量は微増する.その一方で，

ROCの推力が減少して最大荷重倍数が 30%以上減少するため I 翼の重量は 20%近く経く

内る エンジン重量に及iます影響を考えてみると， SCRのために ATRと ROCは必要な
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J佐力が1球り向者の重量は減少する しかし， SCRの重量はインテーク面積 1[m']当たり l

[ion]と震いため，エンジン全体の重量は 3，56(lonJと大i憶に精力日する したがって， SCR 

を使用すると z 推進剤消費重量の減少に比べ構造重量の増加が大きく，結果的にベイロー

ド重量が!威少する この結巣から槻算すると， SCR の存在がベイロード重量を地加させ

る作用金持つためには，その重量をおよそ半分以下にしなければならない

本論文における問題設定ではエンジンモデルが非常に簡単でめり，また飛行中のエン

ジンのスロットルは常に全開状態にある さらに，重量惟算法，または目的関数の定穫に

kっても結巣が変わりうる可能性があるため，この結果から即座に今後のスベースプレー

ン開発において SCRは不要であるとは断言できず，さらなる検討が必要である

表6，3 SCR不使用の場合と使用の場合の諸元値

諸元 SCRなし SCRあり 変化割合

胴体全長 I，[m] 63，48 70，95 11，8% 

ノーズ長さ " [mJ 32，99 37，64 14，1 % 

胴体高さ 2(/[I11J 6，00 6，00 0，0% 

月伺f本中冨 2b [111] 6.36 6，01 -5.4% 

~スバン 2.1' [01] 20，04 19，91 -0，6% 

胴体体積 [013] 1442，(3 1513，99 4，9% 

LH，タンク体積 [m'] 851，53 906，01 6.4 % 

LOXタンク体積 [01'] 157.96 153.78 -2，7 % 

最大動圧 ({m副 [kPaJ 100，0 100，0 0，0% 

長大荷重倍数 n山 川 [GJ 3.82 2.55 -33，2 % 

最大推力 九.足 [lonfJ 226，6 226，2 ー0，2%

ATR インテーク 面積 SAT~ [m~l J2.59 12.16 -3.4 % 

SCRインテーク面積 SSCR[111'] 0，00 5，00 

ROC推力 九回[Ion句 226，6 153.3 -32.3 % 

LH，重量 WLm[I'on] 60.46 64.33 6.4 % 

LOX重量 WL回 [ton] 181.50 176，70 -2.6 % 

構造重量 ~VslTù，n叫 [!on] 63.30 66，67 5.4 % 

付加重量 F九州，;.'"[Ion] 850 8，61 1.2% 

最小必要重量 W"，附 d[(onJ 313，75 3 J6.31 0.8% 

ベイロート室 量 l干い -13，75 -16.31 

115 



6..1 段適解

表6.4 SCR不使用の場合と使用の場合の重量内訳

機体構成要素 SCRなし [kgJ SCRあり [kgl 地b日量 Ikg] 

body structure 16163 16891 728 

wlng 7397 6039 -1358 

ve円icalfin 。 。 。
horizontal stabilizer 。 。 。
landing gcar 5961 5961 。
IhrllSI struclllre 2322 2319 -3 

ATR engine 14476 13986 -490 

CR engine 。 5000 5000 

ROC enginc 2946 1994 -952 

liquid hydrogen tank 7229 7692 463 

1iqllid oxygen tank 3163 3079 -84 

liqllid hydrogen sysrcm 822 837 15 

1iqllid oxygen systel11 349 363 14 

pressunzatlon syst'em 2467 2513 46 

aVlOnlCS 1900 1900 。
aerodynal11ic control systel11 1667 1699 32 

eleClrical syslem 1635 1682 47 

hydraulic/pneumalic systel11 387 419 32 

OMS 220 220 。
OMS lank 22 22 。
OMS propellanl 1500 1500 。
crew， crew life suppon 1171 1171 。
胴体/翼 29521 28891 -630 

エ ンジン 19744 23299 3555 

タンク/配管系 14030 14484 454 

市111卸/動力系 5589 5700 111 

その他 2913 2913 。
LH， 60459 64327 3868 

LOX 181498 176697 ー4801

構造重量 63295 66674 3379 

付加重量 8502 8613 I1I 

推進剤重量 241957 241024 -933 

ペイロード重量 -13754 -16311 -2557 
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6.3 忌適解

8.0 

7.0 

6.0 

」1524 50 

;-4.0 

議3.0

2.0 

~ SCR .1 ATR 
ーーーーーーー ROC 

200 400 600 800 1000 1200 

時間 I (sec) 

図6.24 速度の時間履歴

10.0 

8.0 

6.0 

2。ω己。 4.0
入

喜3魁 2.0 

2.0巴
-4.00 200 400 600 800 1000 

時間 I (sec) 

図625 経路角の時間履歴

119 



6.3 主主適解
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6.3 産量適解
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6.3 Jl~l底解
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6.3 長適解

6.3.3 スペースプレーン実現に向けた改善量

本項では離陸E重量 300[ton)のスペースプレーンを実現するためには構成要素がどの程度

改善されることが必要なのか考察する.前々項で示されたように離陸重量 300[ton)のスベ

ースプレーンの最小必要重量は 313.75[ton)となり，際陸重量を 5%近く上回る そこで，

次の 8つの場合を想定する.

(1) ATRの比推力 'SPA刊が 10%増加した場合ー

(2) ROCの比推力 JSPROCが 10%増加した場合

。)ATRの推力係数CTATRが [0%増加した場合.

(4) ROC推進器重量当たりの推力 (TR目 jwROC) が 10%増加した場合.

(5)揚力係数CLが 10%増加した場合ー

(6)抗力係数Coが 10%減少した場合。

(7)構造重量F仁川崎と付加重量欧州i町に含まれる要素の重量が各占 10%減少した場合

(8) 上の( 1 )~(7)の改善がすべて実現できた場合.

( 1)~(4 )は推進技術の進展， (5)， (6)は空力技術の進展， (7)は構造と材料技術の進展を想

定している 以上の Eつの場合それぞれについてa 前々項の最適解を初期解として最適化

計算を再び行い.最適解がどのように変化するか調べる.なお，前項で考察を行った SCR

は比推力，機カともに 10%増加させても，長を適角平に変化が見られないことを確認してい

る 最適解が変化する，すなわち SCR を使用する解が現れるためには，エンジン重量に

対する推力が大きく増加する必要があることは前項で述べた

表6.5.6.6に結果を示す これらの表を見てわかるように，各要素は複雑に関連し合っ

ているため，各要素を個別に改善しても影響は関連した要素だけに留まらず，すべての諸

元を変化させる この事は統合的最適化の重要性を示している.

表6.5には上の( 1 )~(4)のエンジンに関する技術の進展を考慮した場合の解が示されてい

る.まず， ROCとATRそれぞれの比推力を [0%増加した場合，比推力の大きさは飛行時

の単位時間当たりの消費推進剤l重量に反比例するため，比mカが [.[倍になれば推進剤重

量i士約 10%減少するはずである 特に. ROCが消費する推進剤l重量は最小必要重量の多

くを占めるため， ROC の比推力を 10%増加できれば，最小必要重量は荷量陸重量 300(tonJ

を下回り，それだけでペイロード重量を正にして，スペースプレーンの実現性をt曽すこと

ができると思われた しかし，得られた結果によると， ROCの比捻力が 10%噂しても ROC

が消費する推進剤l重量は 3.8%，ATRの場合は 7.7%しか!被少せず，思うほど実現性は改善
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6.3 最適解

されない.その理由は，比推力の変化は飛行中の機体重量を変化させ，最適上昇飛行経路

を変化させるためであるー伊lえば， ROCの比推力が 10%増加すると， ROC使用時の機体

重量が増すため， ROC推力， ROCの飛行時間が数%増加して， ROCによる推進剤重量は

3.8%しか減少しない.なお，同じ 10%の改善であっても，上の想定(3)，(4)にある権力の

改善は比推力の改善ほど大きく最小必要重量を減少させない.

表6.6には揚力係数と抗力係数の改善後の最適解が示されている 揚力係数を培加させ

られれば，翼スパンは小さくなり，契と翼を支持する構造の重量が減少する.一方，抗力

係数の減少が可能となれば，機体全長を短くし，そのかわり胴体幅を大きくして構造重量

を2[ton]も減少させることが可能となる 加えて，エンジンを小さくして，抗力の影響が

大きい ATR区間で消費される推進剤j重量を少なくすることができる その結果， 2.4 [ron] 

もの最小必要重量の改善が可能である 揚力と抗力の大きさを単純に比較することはでき

ないが，結果の数値から判断すると，抗力軽減のほうが重要であることが分かる.

また，表6.6には構造重量と付加重量に含まれる構成要素の重量をそれぞれ 10%減少さ

せることができた場合の最適解も示されている 構成要素の重量軽減にほぼ見合うだけの

重量の改善が最適解に見られる

すべての要因を改善させることができた場合，ベイロード重量は正の値 8.94[ton]にす

ることができる この場合の構造重量を除く重量の変化量は，個々の想定による変化量を

単純に加えた量にほぼ等しい.一方，構造重量はこれまでに想定した要因による改善量を

考慮すれば， 1.5 [ton]ほどより軽減できるはずである これは要因どうしの結びつきが情

造重量に強い非線形性で影響を及ぼしていることを意味している

本項ではスペースプレーンの構成要素を一律に 10%改善するとしたが，各専門分野の

事情によってその困難さは異なるであろう どの要因にどれだけの量の改善を要求するか

を判断するためには，まず，スペースプレーンの目標とするベイロード重量を定める.そ

して，各要因に対してどれ稜の努力量(開発コスト，時間など)でどれほどの改善盆が将

来的に見込めるかを定量的に示す その上で，各努力量の釣り合いを考えつつ，各要因ご

との改善盆を決定すべきであろう
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6.3 Ji1適併

表6.5 現在の技術水準による最適解と改善後の最適解 {その 1)

諸元 現状 'SPATR ISPRf'lr t:'u¥TR TR，札 Iw.，回

機体全長 /，[mJ 63.48 63.68 64.51 63.03 64.33 

ノーズ長さん [mJ 32.99 33.35 33.30 33.87 34.08 

胴体高さ 2a(II1J 6.00 6.00 6.00 6.00 6.00 

目同(本幅 1b[I11J 6.36 6.18 6.05 6.46 6.31 

翼スパン 2"(mJ 20.04 20.18 19.97 20.36 20.20 

最大動圧lJl1I臥 (kPa] 1000 100.0 100.0 100.0 100.0 

最大荷量倍数 /1凶，，， [GJ 3.82 3.80 3.43 3.86 3.84 

最大推力 T"胤 (tonfJ 226.6 227.2 233.8 229.3 228.2 

ATRインテーク面積 5:'1"R(1111] 12.59 12.14 12.35 11.58 12.~7 

SCRインテーク 函積 SSCR(m'J 0.00 0.00 0.00 0.00 0.00 

ROC推力 TROC(tonfJ 226.6 227.2 233.8 229.3 228.2 

ATR飛行時間 [secJ 566 584 550 553 564 

SCR飛行時間 [secJ 。 。 。 。 。
ROC飛行時間 [sec] 418 420 428 413 ~15 

ATRの推進剤J(lon1 30.21 27.89 29.56 30.07 30.17 

ROCの推進斉1J Iton] 211.75 213.58 203.62 211.78 211.69 

構造重量J.Y:lnll:wrcrtonl 63.30 62.33 62.09 62.06 63.06 

付加重量 W"屯t;lIIry[t-o叶 8.50 8.50 8.50 8.49 8五1

最小必要重量 W畑山叫 [ton] 313.75 312.31 303.79 312.40 313.43 

ペイロート重量 WnJLV10lld[tonJ ー13.75 ー12.31 -3.79 ー1240 ー13.43
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6.3 Ii:l.趨解

表6.6 現在の技術水準による最適解と改善後の最適解(その 2)

諸元 現状 cl C/) 
構造/ すべて

付加重量 改善

機体全長 /，[m] 63.48 64.15 62.40 64.63 60.37 

ノーズ長さ I，[m] 32.99 35.07 33.67 33.91 32.99 

胴体高さ20[111] 6.00 600 6.00 6.00 6.00 

胴体中高2b[111] 6.36 6.37 6.49 6.24 6.27 

翼スパン 2$[mJ 20.04 19.30 20.47 20.08 19.53 

買を大動庄 qm"[kPaJ 100.0 100.0 100.0 100.0 100.0 

最大荷重倍数 "Um"[G] 3.82 3.72 3.68 3.85 3吋 3、3

最大推力 T，叫 [tOI1 226.6 221.6 219.7 229.3 233.0 

ATRインテーク面積 Ŝ刊 [I11'J 12.59 12.32 11.58 12.50 10.43 

SCRインテーク面積 SSCR[m'] 0.00 0.00 0.00 。‘00 0.00 

ROC推力 TR町 [tOl1fJ 226.6 221.6 219.7 229.3 233.0 

ATR飛行時間 [sec] 566 570 585 557 553 

SCR飛行時間 [secJ 。 。 。 。 。
ROC飛行時間 [sec] 418 427 432 413 434 

ATRの後進剤IJ[1011] 30.21 29.93 29.55 29.91 25.87 

ROCの推進剤IJ [lon] 211.75 211.68 212.06 211.85 205.70 

構造重量 frflstruc 63.30 62.30 61.28 57.12 51.91 

付加重量 W.叫削 8.50 8.49 8.48 7.66 7.59 

経小必要重量 lIVr(llII ill~d [lOI1] 313.75 312.40 311.38 306.53 291.06 

ベイロード重量 W"，"oo'[l'on] ー13.75 ー12.40 ー11.38 -6.53 8.94 
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6.3 j量適解

6.3.4離陸重量とぺイロード重量

本章ではこれまで 300[ton)としていた離陸重量を増減させてみるー表6.7に隊陵重量を

100 [lon)から 500[ton)まで変化させたときの諸元値を示すω 図6.32は機体サイズの変化を，

図6.3 3~6.39は諾元値の変化をグラフで示している.

ペイロード重量は離陸重量から各構成要素の重量を引いた量であるから，もし離陸重

量と構成要素の重量が比例関係にあれば，南陸陵重量が増加するにつれてベイロード重量は

o [ton]よりさらに小さくなるはずである しかし，重量算出プログラム WAATSによると，

多くの構成要素の重量は離陸軍量の増加と比べて滑らかに滑加するため，自主陸重量が増す

とペイロード重量は逆に o[ton]に近付く.よって，離陸重量を増せばスペースブレーンの

実現性は増す しかし，離陸E重量を 100[ton]から 500[ton)に変化させてみてもベイロード

重量は約 3.6[ton]ほどしか増加しない 500 [ton]以上の離陸重量でも計算を試みたが，ベ

イロード重量はほとんど変化しない，よって， WAATSの適用可能範囲内である常書量的な

離陸重量において，ベイロード重量を正の値，すなわちスペースプレーンがベイロードを

積んで飛行できる最適解は得られなかった 離陸重量に対する最小必要重量の比による

と，スベースプレーンを実現するためには数%から 15%ほどの重量軽減に努めなければな

らない.もっとも，今回用いている各種データは現在入手できるデータを様々な仮定の下

で使用しているので，今後の技術進歩等により十分改善可能であワ直ちにスペースプレー

ンの実現を否定するものではない a 本章の目的はあくまでもスベーλ プレーンを実現する

ための指標を示すことにある.

いずれの離陸重量においても，得られた最適解の傾向は 300[ton]において既述した傾向

とまったく同じである 翼重量の治加を押さえるため，翼の大きさは離陸重量が漕すにつ

れて徐々に変化しなくなる そのかわり胴体憶を広げて揚力を得るようになる また，~

茄積， ATRの大きさは飛行に最小限の大きさであり， SCRを使用しないことで梼造重量

を小さくしている さらに，縦陵重量が噌加すると離陸から軌道投入までの時間は増すが，

飛行履歴は図6.1I ~6. 19に示した離陸重量 300 [ton]とほとんど同じである守

なお，図6.37~6.39によると，離陸重量と各種機体諸元の間に成り立つ関係員IJがわかる

ATRの推力はインテーク面積に比例し，それは離陸重量に比例するはずである.実際， ATR 

インテーク面積の隊陸重量に対する僧加量はほぼ一定である.同様に ROC捻カも離陸重

量に比例している また，胴体と爽の平面積は揚力にほぼ比例するため，離陸重量との問

に比例関係が成り立つ これらの関係は得られた最適解の妥当性を示している.
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6.3 最適解

表6.7 離陸重量 1OO~500[lonlでの諾元値の最適解

離陸重量 l'Vrskeo'γ[ton] 100 200 300 400 500 

胴体全長 I，[m] 30.53 49.80 63.48 69.29 71.93 

ノーズ長さん [mJ 25.38 32.00 32.99 38.19 43.05 

胴体高さ 20[m] 600 6.00 6.00 6.00 6.00 

胴体幅 2b[m] 6.00 6，00 6.36 7.90 9.81 

翼スパン 2s[m] 15.21 18.42 20.04 23.98 28.26 

平面積 [m'] 156.4 345.6 542.5 697.5 832.1 

ROC停止までの時間 I~OC [secJ 825 920 983 1008 1022 

最大動圧 qmu[kPa] 99.3 100.0 100.0 100.0 100.0 

最大荷重倍数 n'f'm"[G] 4.00 4.00 3，82 3.78 3..72 

最大推力 Tmn [lonf] 123.8 170.3 226.6 299.4 372.4 

ATR インテーク面積 SAT~ [m'] 8.48 10.10 12.59 15.65 19.01 

SCRインテーク面積 SSCR[01'] 。‘00 0.00 0.00 0.00 0.00 

ROC推 力九町 [ton1] 74.8 156.4 226.6 299.4 372.4 

LH，重量 WLH2[ton] 22.69 41.64 60.46 80.41 100.60 

LOX重量 WLQX[lOn] 59，02 120.15 181.50 242.13 302.67 

権造重量 W$lfucturc-[tonJ 27.51 45.11 63.30 80.88 97.85 

付加重量 W.川町 [ton] 5，75 7.28 8.50 9.46 10.28 

ベイロード重量 ~Vp.~1叫 [ton] -14.96 ー14.17 ー1375 ー12.88 ー11.39

長を小必要重量 I-Vu:lluHed 114.96 214.17 313.75 412.88 511.39 

最小必要重量/離陸重量 1.150 1.071 1.046 1.032 1.023 
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6.3 忌適解
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6.4 並列最適化i去と全体長適化法の比較

6.4 並列最適化法と全体最適化法の比較

本節では並亨11最適化法と全ての制約条件，変数を一括して忌適化する全体最適化法を

比較する 本問題の変数の総数は l∞0を超え.また制約条件の数もそれとほぼ同数存在

するが，全体最適化法で解くことは不可能ではない.ただし，かなりのメモリ量と計算時

間を必要とする.ここでは ROC停止高度を 90[km]から 100[km]に変更し，前節の優適解

を初期解として最適化計算を再び実行する.それ以上計算を繰り返しでも，時計j約条件誤差

が 10.'未満であるか，全体最適化では繰り返し計算 1回あたり s 並列最適化では outer100p 

l回あたりの変数の最も大きな変化量が 10.'を上回ることが無くなった時点で解は収束し

たと判断して計算を停止した

表6.8に l計算機当たりに必要なメモリ盆，図6.40に計算案行時間に対する目的関数値

の推移，図6.41に計算案行時間に対する制約条件誤差の推移を示す 制約条件誤差の意味

については第 3章で説明した 全体最適化法の繰り返し計算 l回当たりの計算時間はおよ

そ 202[sec]であるのに対し，並列俵適化法の outer100p 1回当たりの計算時間が平均 127

[sec]ですむ.ここでの計算では並列最適化法のほうが早く計算が終了し最適解を得ること

ができた ただし，計算時間，繰り返し回数は収束判定，最適化プログラム内のパラメー

タ値によってかなり左右される 一方， 1計算機当たりに必要なメモリ量は並列最適化法

のほうが変数の数に応じて少なくすむ.本章の問題設定では， 4つの部分問題によって変

数の数に偏りがあるため，それほど並列化による効率が良くない

ところで，本章の問題は，図6.4~6 . 6によると，機体設計問題と空力解析問題の全ての

変数は接続条件に含まれるため，サブシステム閑のカップ3ングは非常に強い.このよう

なカップリングの強い問題に対しでも安定して最適解を得ることができるという本解法の

特徴を本章の間短でも確認した

また，図6.40，6.41によると，本問題においても，並列最適化法によって，全体最適化

法より目的関数値と制約条件誤差が優れた最適解が得られた 第 5章で現れたのと同様な

現象である I その理由については第 5章で述べた通りである。
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6.5 まとめ

6.5 まとめ

本章で取り上げたスペースプレーンの機体設計と飛行経路の統合的最適化問題は本論

文中で最も求解が困難な問題である 問題設定の違いにより 15題の最適化問題を解いた

がとれも満足する最適解が得られた.ただし，前主ままでと異なり，初期解によっては繰り

返し計算途中で部分最適化問題が実行不可能解に陥り，そこから解が改善しないことがあ

った しかし，解が最適解に近付くにつれそのようなことはなくなり，最適解近くでは前

節で示したように安定して最適解が得られる また，複雑な問題では簡単な問題に比べて

並列化効率は良くない しかし，全く最適解の推定ができない複雑な最適化問題の場合 t

より良い解が得られる可能性があることが本章の問題によって路認された

また本主主で得られた最適解はスペースプレーンを実現する上で最小限満たされなけれ

ばならない条件を示している!既存の航空機，宇宙機をもとにして算出された機体を構成

する上で最小限必要な重量は離陸E重量を上回っている.スペースプレーンを実現するため

には数%から 10%以上の重量軽減とエンジン性能，空力特性の改善を図らなければならな

い機体のサイス'は推進剤タンクの容積を大きく上回らず.できるだけ小さいほうが良く，

抗力を軽減するために細長い胴体が良い.翼は離陸条件から必要な揚力を得る最小限の大

きさとする またa エンジンの 1つであるエアターボラムジェットエンジンも必要以上に

大きくせず，スタラムジエシトエンジンは使用しない最適解が得られた これらは後にス

ベースプレーンについてより 精巧な問題設定で概念設計を行う際の指針となる.
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第7章

結論

7.1 結論

7.1.1並列最適化法の提案

本論文では複合領域最適化問題の 種である航空機の機体設計と飛行経路の統合的最

適化問題に対して並列最適化法を提案しs 幾つかの間題に適用した

統合的最適化の対象になるシステムは，システムを定義する変数と制約条件が莫大な

数になる大規模システムであり ，統合的最適化問題は大規模最適化問題の一種といえる

そこで大規模システムを複数のサブシステムに分割し，各サブシステムから小規模な部分

最適化問題を定義する 複数の部分最適化問題はサブシステムレベルで並列的に角平方、れ，

その後，得られた最適解がシステム全体の最適解となるようにシステムレベルで部分問題

の設定を変更し，再びサブシステムレベルの計算を繰り返す.この手法は分割解法と呼ば

れる.分割解法の利点として，並列的に最適化が行われることで計算負荷が軽減できる点τ

各専門領減ごとにサブシ只テムを分割すると，すでに存在する個々の領域の解析法，最適

化手法が使用できる点、が挙げられる 従来の分割解法では.元の大規模最適化問題を直後

解いて解を得るのと比較して収束性が慈く，多くのシステム解析と最適化計算が必要であ

った また，問題設定，初期解によらずに確実に解を得ることができるかどうかを意味す

るロハスト性が悪いという欠点があった.特に分割されたサプ、ンステムどうしのカップリ

ングが強し、と収束性が悪化することが報告されている.

一方，大規模最適化問題を並列処理する方法として，複合領域最適化とは別の観点か

ら並列最適化法の研究が進められている.一般に.並亨IJ計算は並列化するレベJレにより ，

大きく「問題の並列化Jと「解法の並列化」に分け られる 「問題の並列化」とは複合領
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7.1 結論

域最適化法に代表される分割解法である.一方， 切手法の立問IJ化Jは問題の解法に含まれ

る個々の過程を並列化する方法であり，元の解法の性質を残したままで優れた並列化効率

を得ることができることから並列計算法の研究の中心となっている 本論文では従来の解

法に見られる「問題の並列化Jではなく「解法の並列化Jに注目した.並列化する解法と

して l 現時点で最も優れた最適化手法といわれている逐次 Z次計画法を考えた.逐次 2次

計画法で最も大きな計算時間を要するのが変数の更新量とラグランジュ乗数量を求める大

規模線形方程式を解く過程である そこでこの方程式を Jacobi法の繰り返し計算で並列

的に解くこととし，さらにその収束性を Aitkenの加速法で高めることにした 一方で

この並列最適化法に対する見方を変えると，並:9IJに進められる個々の計算はある最適化問

題を解く計算に等しいことが分かつた よって. Iつの大規模最適化問題を解くために小

規模な複数の最適化問題を並列的に解くこととなり r解法の並列化」に注目して得られ

たこの並列最適化法は，実は「問題の並:9IJイ包」による分割解法と等価になる.したがって，

こうして得られた並列最適化法は，優れた特性をもっ逐次 2次許画法を並列化したことに

なるため，カップリングが強い問題に対しても良好な収束性とロバスト性をもち，さらに

並列化効率に優れた分割解法である 加えて，並列最適化法には興味深い特性があること

が判明したー最適化計算は反復計算により収束した解を最適解と見なすのであるが， 並列

最適化法による収束解は，最適化問題を一括して解く方法で得られた解に比べて優れた解

であることが本論文の例題では分かった.これは並:9IJ最適化法の特出すべき特徴である.

7.1.2 最適化問題への適用結果

本論文において提案された並列最適化法は 5個の例題に適用された そのうち 3題は

軌道最適化問題. 2題は機体設計と飛行経路の統合的最適化問題である

一般に，複雑な軌道最適化問題の最適解を得ょうとする場合，または精度の良い最適

解を得ようとする場合，変数と制約条件の数が非常に多い大規模最適化問題を解くことが

必要となる.そこで，制御時間を幾つかの区間に分割し. Iつの区間を lつのサブシステ

ムと見なして部分愈適化問題を構成することにした.適用された軌道最適化問題のうち，

2題は理論解を求めることができる簡単な問題であり，計算された数値解が理論解と一致

することを確認し，提案された並列最適化法が優れた並列化効率をもつことを確認した

また，機体設計と飛行経路の統合的最適化問題の簡単な問題例として，紙飛行機のサ

イズと投げ方の最適化問題を考えた 並列最適化法は有効に機能し. i尋られた最適解も妥
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7.2 今後の隷題

当性が認められた

スペースプレーンの最適化問題として，まず上昇軌道最適化問題を扱った.従来より

ほぼ同じ問題設定で最適解が求められていたが，本論文では最適解の精度を上げるために

変数と制約条件の数を増やした 得られた最適な飛行経路は従来求められていた最適解の

傾向と一致した.またここでは上述したように並列最適化法による最適解が従来の解法で

求められた最適解よりも優れていることを確認した

最後に，スペースプレーンの機体形状と上昇飛行経路の統合的最適化問題を考え』並

ヂ1)最適化法の有効性の確認とスベーλプレーンを実現するための技術レベノレの見積もりを

行った.最適化問題は機体設計分野，空力解析分野，軌道計画分野の 3つの専門領域から

なり部分最適化問題は 4~6 個で構成される.得られた最適解によるとスペースプレーン

を実現するためにはその離陸重量に応じて数%から 10%以上の重量軽減，エンジン性能と

空力性能の向上を図らなければならない.機体のサイズは推進剤lのタンク容積から最小の

大きさが決まるが可能な限り小さく，また抗力を低減するために細長い胴体が良い.認の

大きさは離陸時の状態から決まる最小限の大きさ，エンジンの lつであるエアターボラム

ジェットエンジンも飛行できる最小の大きさにするのが良い また，エアブリージングエ

ンジンの lつであるスクラムジェットエンジンは篠超音速で作動可能な推進器として現在

研究が進められているが，エンジン単体が重いこと，もし使用するならば比推力が小さい

ため推進剤である液体水素の容量が増加して機体が大きくなることから，必要性が認めら

れなかった 最適なエンジンの組み合わせについては今後の検討が必要である また，こ

の問題でも本論文で提案する並列最適化法の有効性が確認された 本問題の最適化を通し

て，力ップリングの強い領域を統合的最適化する重要性が認識された

7.2 今後の課題

本論文で得られた成果から，さらに今後の課題として以下の点が挙げられる噌

(1 )統合的最適化法及び複合領媛最適化法に関して

個々の領域に応じた解析法，最適化法を柔軟に組み込め，少ない解析回数で最適解(あ

るいは最適解に近し情早)を得ることができるアルゴリズムを開発し，最終的には段通化支

援ツーノレとして完成させなければならない.それに向けて次の事項を考える必要がある.
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7.2 今後の課題

- ラグランジュ乗数が求まらない解法を部分最適化法に適用することを考える.

・ 組み合わせ最適化問題，多目的最適化問題など，臨機応変な問題設定を可能にする

・ 解析回数を減らすために統計学的手法を活用する

・ ロバスト性を有する最適解を得ることが可能な最適化法を考慮する

(2)統合的最適化法及び複合領域最適化法の応用 l 特に再使用型宇宙往産機に関して

各分野の専門家の意見を取り入れ，最新の航空機，宇宙機から現在と将来の技術水準

を見極め，より正確に問題設定を行う必要がある 将来的には，概念設計に留まらずe 実

機の設計に複合領域最適化法を適用しなければならない.

- より精巧なエンジンモテソレ，空力解析法，構造解析法を組み入れる.

・ 目的関数を運用コスト等に変更してみる

・ スペースプレーン以外の宇宙往還機の可能性も視野に入れる，
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補遺A

非線形計画法

本主主では本論文中で議論されてきた非線形計画問題の定義とその数値解法について簡

単にまとめる.非線形計画法自体は，歴史的にも古くから研究が進められており，現在，

テキスト州、"叫.HL数値計算パッケージ判I 叫が多数存在する ここでは必須事項のみをま

とめる.

A.l 非線形計画法と最適性の条件

本論文で取り扱う非線形計画問題 (nonlinearprogramming problem) は，一般に次のよ

うに表される

変数を xeR
n
とする関数J:R

n→R，gE・R
n
→Rmε，C， :R"→R刊の定義のもとで，

KE(X)=O 

g，(x)';;O 

を満たし，関数J(x)を最小にする変数xを求めよ

本論文中では，この種の最適化問題は以下のように簡潔に表す

variable x 

ITIlnlm四 f(x)

subjecl to g ，. (x) = 0 

g，(x)壬O

(A.la) 

(A.lb) 

(A.2a) 

(A.2b) 

(A.2c) 

(A.2d) 

ここで，本論文中で使用される用語を定義しておく 関数 J， gE' g，をそれぞれ目的

関数，等式制約関数，不等式制約関数といい，式(A.2c)，(A.2d)をそれぞれ等式市IJ約条件ι
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A.I 非線形計画法と重量適性の条件

不等式市l約条件という.また，等式及び不等式市1)約関数のことをまとめて制約関数，等式

及び不等式銅l約条件のことを単に制約条件と呼ぶことがある 制約条件を満たす解を実行

可能解 (fe出 iblesollltions) といい，さらにそのような解の集合を実行可能領峻という.

また，ある制約条件に最適解を代入したところ，その制約条件が等号で満たされたとき，

制約条件は活性 (active) であるいう.上の問題では変数 xに連続的な値をとるため，非

線形計画問題は連続的最適化 (continuousoptimization) 問題とも呼ばれる 特に，目的関

数と制約関数が l次式で与えられる問題は線形計画 (Iinearprogramming)問題a 非線形計

画問題のうち，目的関数が 2次式で，等式，不等式制約条件が l次関数で与えられる問題

は 2次計画 (qlladraticprogral1lming: QP) 問題といわれる また，変数が離散的な値をと

る問題は組合せ最適化 (combinatorialoptimization)問題と呼ばれ，連続的最適化問題と合

わせて，最適化問題は数理計画 Cmathematicalprogramming) 問題と総称される なお，

非線形計画問題の最適解の性質などに関連する理論や具体的な最適解の計算手法は，一般

に非線形計画法 (nonlinearprogramming)と呼ばれる a

式(A.2a)~(A.2d)の定義のもとで，次の関数をラグランジュ (Lagrange) 関数と呼ぶ

L(x，λE'λ，)=f(x)+λ/ CF.(x) +λ/g，(x) (A.3) 

ここに， λEε R
m，，λ! ERmlはそれぞれ等式市1]約条件，不等式制約条件に対するラグラン

ジュ乗数ベクトルという x・ ε R " を非線形計商問題(式(A.2a)~(A .2d) ) に対する最適解

とすると，次に示す Kuhn-TlIcker条件が与えられる

関数j， CE' C/がすべて c'級であるとき x'が最適鮮ならば，

V xL(x.，λE'λ，')=0 
C/i(X )=0 

C/(x.)豆O

λ./， g，，(X・)=0 (;=1.2，・ ，IrI，)

λ/ ;;，0 

(A.4a) 

(A.4b) 

(A.4c) 

(A.4d) 

(A.4e) 

を満たすλE ' λJ・が存在する ここで， λ'11. gljはラグランジュ乗数λJと不等式制約

関数C，の第 2成分である.
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A.2数値解?去の分類

A.2 数値解j去の分類

式(A.2a)~(A.2d )で表される制約付き最小化問題の数値解法は大きく分類すると，関数

の微分を用いる方法と用いない方法に分けられ，前者は勾配法，後者は直接法と一般に呼

ばれている.勾配i法は，目的関数の値を下げるための情報として，現在の近似解のまわり

の勾配を有効に使うことができるのがその利点である 一方，直接法では勾配情報は使え

ないので，多くの点での目的関数の値を総合的に用いて最適解を探索する したがって，

収束の速さは勾配法に比べて良くないのが普通である. しかし，多くの点での情報を総合

するので，時簡をかければ大域的最適解が得られるとし寸利点を持つ.本論文では，より

効率の良い方法を求めて，古くから研究が進められ，現在多くの数値計算パッケージが存

在する勾配f去に注目する.

関数の勾配を必要とする方法は，帝1)約条件の扱いによってさらに分類される べナル

ティ関数 (penaltyfunction) 法，拡張ラグランジュ乗数 (augmentedLagrange multiplier) 

法に代表される解法は，制約付き最小化問題を適当に変換して，無制約最小化問題に置き

換える方法(変換法)である一方，可能方向 (feasibledirection)法，逐次線形計簡 (sequential

linear programming)法，逐eiz2次計画 (SequentialQuadratic Programming: SQP) 法(準ニ

ュートン法)に代表される解法は，制約条件を考慮、しつつ目的関数を最小化する畳適解を

探す方法(非変換法)である 前者は，無制約最小化法のアノレゴリスムがそのまま使え.

手法の構成が簡単なことが長所である しかし収束が遅いという欠点を持つ.他方後者に

おいて，現在. SQP法が有力視されている

A.3 逐次 2次計画法

逐次 Z次官十函 (SQP)法は 1970年代後半に Han'H;，41)や Powell叫らによって研究が進めら

れ，現在では非線形計画問題の解法として，最も有効な手法といわれている.本論文でも

この SQP法に注目している

A.3.1 アルゴリズム

SQP法は，近似解を繰り返し計算により最適解に収束させる解法である 以下にその

手順を簡潔に示す

Step 1 

初期解.<(0)ε R"と正定値井開:行列B(O)εRtU
<1Iを選ぴ.k = 0とする
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A.3 逐1A2次計画法

Step 2 

以下の 2次計画 (QP) 問題を解く

variable d(，j E Rn 
(A.Sa) 

mlOJmlZe L
K
 ，e

，.
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k
 B

 

T
 

k
 

d
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d
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k
 x
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F
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x
 

マ (A.5b) 

S ll ~リ ect to gE(ぷ('))+'VxgE(X(k))d[')~O 

C，(X(kj)+ 'VxC/(x(帥)d(的壬O

(A.5c) 

(A.5d) 

S!ep 3 

次に示すペナノレティ関数を定義する

え(X(k) ) 雲 f川r{~lgE川会叫ι(x(' (A.6) 

ここでr>Oは十分大きな値でありペナノレティパラメータと呼ばれる また，関数 g.，.g，. 

はベクト/レ関数 gE' g/の第 i~()のスカラー関数を指す その上で，変数O<a(k，51 (ステ

ップ幅)とする以下の l次元(直線)探索問題を解き，

variable a(kj 

minimize F，(X(k) +日制d(k')

(A.7a) 

(A.7b) 

解を更新する

X(k叶 j~ X(k， + a(')d(" 
(A.8) 

Step 4. 

現在の角早川k+t)が収束判定条件を満たせば終了.そうでなければ，行列 B(川を B("')に更

新し.k←k+ Iとして. Step 2へ戻る

A.3.2へッセ行夢IJ

前項のアノレゴ、リズムに含まれる行亨1)B(')について考えてみる まず. QP問題(式(Aιa)

~(A.5d)) の Kuhn-Tucker 粂件を，ラグランジュ乗数 λJhl}.λIIbI} を導入して書く.
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A.3 逐次 2次計画法
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(A.10) 

式(A.5 b)を一見したところでは，行~I)B(k) は目的関数f の 2 階の偏微係数からなるヘツセ

行子1)v'xxfのように見える しかし， 2つの式(A.9)，(A.10)を見比べてみると，ラグラン

ジュ関数 Lのへツセ行列V'xxLとすると， SQP法にトJeWlon法の持つ収束性が期待できる

ことが分かる. しかし，このヘシセ行列を実際に算出するのは困難が伴い，また常に本当

のヘツセ行列が数値計算上望ましいとはいえない 例えば，行列 B刷が正定値であれば式

(A.5a)~(A . 5d)の QP 閉館は凸 2 次計画(凸 QP) 問題と呼ばれ， f}:項で説明する QP 問題

の有力な解法， Goldfarb-lndnani法を適用することができるーそこで，行手I)B仰を V'xxLの

近似行列で代用させることにする.

Step 4でB(k)7PらB("')を逐次求めることとし.次の sFGS(sroydon-Fletcher-Goldfarb-

Shanno)公式を用いる まず，

p(I<)ー (μt) ，.(') 
一λλ (A.lla)

，p) = VT L(:o:'れ t)λf川 ，A/ト t))_ VT L(x(')，λJれ t)λ/"1)) (A.11 b) 

として，パラメ ータ

θ=1 ( (p")) T q(')三0.2(，，"))T B(叫がりのとき) (A.12a) 
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A.3 逐次 2e);:計画法

tJ 
を求め，このθを用いて (j(klを

(j(kl=偽("+(1-8)β川 p(k) (A.13) 

のように定義する.そして，次の更新公式，

B(>.I)=B仕，+主立('))Tーが.)/)(.，(/)(叩 B(k)

((j(k))T p(k) (p(k))T B(k) P") (A.14a) 

B (O) = 1 
(A.14b) 

を用いて行列 B(れりへ更新する このようにして更新されたB('+りはB仰が正定値ならば常

に正定値になることが容易に確認できる.その他にも様々な更新公式が提案されている

が，いずれの公式も以下の準ニュートン条件(正割条件，セカント (secaI1l)条件)と呼

ばれる条件が必ず成り立つ

B(hl) p(') = (j(k) 
(A.15) 

BFGS公式において，k=Oのとき B(O)は単位行列が用いられる.このことは， SQP法

は，繰り返し計算開始時に初期解に対し，目的関数を線形近似する逐次線形計画法に等し

い収束性を持つことを意味する そして計算が進むうちに B(k)が更新されていき ，B(的自

身がへツセ行亨IJY' .~TL に近付かなくても，それがある適当な部分空間の上で Y';"L の良い近

似になってゆくならば，最適解近傍で超 1i女収束性が期待できる

A.3.3凸 2次計画問題の解法 (Goldfarb-lndnani法)

前項で述べた SQP法は.一見すると単純な数値角革法である. しかし，現実には Step2. 

の凸 QP問題を如何に解くのかという問題点に突き当たる SQP法は複雑な数値計算をす

べて凸 QP問題の解法に任せてしまっているのである 本論文では凸 QP問題の解法に

GoldfarbーIndnani(GI)法叫を採用する 文献49では不等式市l約条件のみをもっ凸 QP問題

が取り上げられたが 7 文献45では等式市l約粂f牛が存在する問題に拡張されている 以降l

文献45に沿って GIi去を簡単にまとめる.

次のような凸 QP問題を考える.
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A.3 逐次 2次計画法

variable xεRn 
(A.16a) 

T 1 T_  
Inlnlmlze c. x +-x・Gx

2 (A.16b) 

subjectto a，Tx=b， (i=I，2.....m，) (A.16c) 

(l/X豆b， (i=m，+I，....m) (A.16d) 

ここで， cε R
n

• a， eR"であり ，GεRIt)(nは正定値対称行列である。以下では，等式制約

条件と不等式制約条件の添え字集合をそれぞれ

E={Iム ，m，J，K=札 +1. ョm} (A.17) 

と表すことにする 等式制約条件しか持たない凸 QP問題を解くのは容易であるが，不等

式制約条件を持つ凸 QP問題では，どの不等式市IJ約条件が活性であるか分からないため解

くことが難しい.そこで，不等式市l約条件の幾っかが活性であると仮定して解を求め l そ

の解が制約条件を満たしていなければ，活性と仮定した制約条件を変更して再び解を求め

直す過程を繰り返し，最終的に全ての制約条件を満たす解を求めるー

Srep 1. 

まず. GI法では幾つかの制約条件が活性であると仮定して解を求める.それらの制約

条件の添え字集合を Jとし，得られた解を J-最適解と呼ぶ.計算を始めるときには，集合

Jを等式制約条件の添え字集合 Eとする (J=E)のが良いであろう.すなわち，li:のよ

うな凸 QP問題を解くことになる

variable x 

minimize c T X +よxTGx
z 

subject to AJ Tx = bJ 

(A.18a) 

(A.18b) 

(A.18c) 

ここで.行手IJAJはベクトJレ0，(iEJ) を亨1)とするような川JI行列である この問題の

解の変数を XJ • 等式制約条件のラグランジュ乗数をんとすると， KlIhn-TlIcker粂件は

c+G.λJ + AJλ'J = 0 

A/xJ-bJ=O 
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と表せ，後に数式を展開するときの簡便化のため，

AJ+=(A/C-'AJ)一'A}C-'

HJ=C-'(l-AJAJ令)

と新たな行~IJを定義しておくと，変数 XJ とラグランジュ乗数λJ は

XJ =(AJ+)TbJ -HJc 

λJ=一(A/C-'AJ)bJ-A/c 

のように求められる

Slep 2. 

A.3逐1X2次計画法

(A.20a) 

(A.20b) 

(A.2Ia) 

(A.2Ib) 

次に集合 Jに含まれていない不等式市l約条件の変数に式(A.21ゅの値を代入してみる

もしすべての不等式制約条件が満たされるのであれば，式(A.2Ia)，(A.21 b)の変数X
J

' λJ

が最適解であるため，計算を停止する そうでなければ，不等式制約条件を満たしていな

い条件を lつ選び，集合Jに加えることにする ここではその条件の添え字を sとする

すなわち，

C.J ==a:rTxJ -bs >0 (A.22) 

である.満たされない不等式制約条件が複数ある場合，アルゴリズムの計算効率を考慮す

れば最も満たされていない条件を選ぶべきであろう。

Step J 

次に，この添え字sの不等式市j約条件が活性となり，満足されるように変数とラグラン

ジュ乗数を XJ ' んから変更する.その変更量を L1~J ' LIん，源え字 sの制約条件に対す

るラグランジュ乗数をみとすると，添え字sの制約条件を含めた Kuhn-Tucker粂件，

c + C(xJ + L1"J) + AJ(λ.J + LIλJ) +a，λ， =0 

A/(xJ +L1"J)-bJ =0 

。.，T(XJ+L1、J)-b，=0 

(A.2Ja) 

(A.2Jb) 

(A.23c) 

が新たに満たされなければならないも変更量L1"J' LIんはこれら式(A.2Ja)~(A.23c)に式

(A.19a)~(A.19b) ， (A.22)を代入することで，
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A.3 逐1X2次計画法

ム=ー士s___
a_r' HJas 

(A.24a) 

L1xJ =-H Ju，λg (A.24b) 

(A.24c) Aλ'J =-AJ +lJ.rA.s 

と求められるーなお， H Ju， ~ O とし，そうでない場合は Step 4.に進b

式(A24a)~(A.24c)が求まれば，集合 J に新たに有罪え字 s を加え，変数ゎ， λJ を

XJ +LlxJ，λJ + LIλJに変更すれば良いと恩われる しかしながら，これでは集合 Jに不等

式制約条件が含まれていた場合 (JハK"， 世) ，これらの条件は変更後も活性のままであ

ると仮定していることになりその保証はない λJroK主Oであるが，集合 Jの変更後に，あ

る添え字 i(iEJ門 K) の不等式制約が活性でなくなると λ，+LlA.， <0になる そこで，集

合Jに含まれる不等式制約条件の各々について，ラグランジュ乗数λ，+ LI..l.，が 0になるラ

グランジュ乗数んを改めてλ"として

λ， +.1人 =λ，一(AJ+)，a，λ'.11::::0 (iEJnK) (A.25) 

より求め，その中で最も小さい値λ;
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(A.26) 

が式(A.24a)のんより小さレ、か調べる。なお (AJ')，は行5'IJAJふの t行自からなる行ベクト/レ

であるーまた，同時にどをとる制約条件の添え字を kとする ここで 2つの場合に分け

られる.

(1)式(A.26)のどが存在しないか， λ.，<λ;の場合

この場合，変数 XJ1 んをわ +LI..~J ' λJ+LIλJに変更しでも『集合 J1こ含まれる不等式

制約はすべて活性のままである。よって，

XJ (-xJ + LI..~J (A.27a) 

λJ←ん+.1λ.J (A.27b) 

とし，さらに J←J円 {s}としてんにλ、を加える この後， Step 2に戻り，再び集合 Jに

含まれていない不等式制約条件を評価し直す
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A.3 逐次 2次計画法

(2) 人〉λ;の場合.

この場合，変数XJ，んを XJ+.dxJ . λJ+LlλJに変更すると，集合 Jに含まれる添え字

kの不等式制約を含めた少なくとも lつの制約が活性でな くなる よって，

Xj ←XJ -HJnsλ; 

λJ←λ') -AJ"a.sλ; 

(A.28a) 

(A.28b) 

とし，さらに J←J-{k}としてんからゐを除く.この後， Step 3に戻り，再び添え字 s

の不等式制約条件を活性にするような変数 XJ，ラグランジュ乗数λJの変更量を <I.<J' 

Aんを求め直す.

Step 4 

Srep 3では HJaJ;<0とした HJa， =0であるならば，行91)HJの定義(式(A.20b)) より s

α=A.r ~ ~J ' J ( fJ 三 A/a，) (A.29) 

となる.つまり，ベクトJレ%はベクトノレa，(iEJ) の l次総合で表され，これは添え字

sの不等式制約条件が集合 Jに含まれる制約条件と独立でないことを意味している もし

等式制約条件の lつが他の等式制約条件と独立でないならば実行可能解が存在しない. し

かし，不等式制約条件の lつが他の制約条件と独立でなくても実行可能解が存在する場合

がある よって HJQ，=0のとき，実行可能解がない場合とある場合に分けられる

( 1)実行可能でない場合の条件

J-最適解めから解をふ・Jだけ変化させて，添え字sの制約条件を満たすようにする.

式(A.19b)を代入すれば，

AJ吋，'(XJ+<I.~J)- bJ"I;= O 

AJハKT (xJ + L1:ピJ)-bJ"K$0 

。/(.<J+ <I."J)一九豆O

AJ門/<I.~J =0 

AJハKT <1.'ピJ壬O

が成り立つ 一方，式(A.30c)は式(A.22)を考慮すると、
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A.3逐次2次計画怯

αルJ壬-(a，TxJ-bJ)<O (A.32) 

が成り立つまた，式(A.29)，(A.31 a)， (A.31 b)から a，/L1xJは

ぺTL1xJ = r/ A/  Ll"J =rJ円 KT AJ円kfrAXJ (A.33) 

と変形される ここで式(A.3lb)を考慮すると，行川豆Oのとき式(A.J2)が成り立たなくな

る すなわち，り円K$0が成り立っとき，添え字集合Ju{s}の制約条件のもとで問題は解

を持たない これは元の問題が実行可能でないことを意味するー

(2)実行可能である場合

添え字集合 Jから lつの添え字kEJを取り除いて添え字集合]=Jー {k)とする この

とき，どのような添え字kを選ぶべきか考える

式(A.29)は

と変形できることから，

となるため，

OK4?) 

AJAJ =λ出+之λ，a，

十， +~(λr ーか}i

X， = λ-~η(iE]) 
，)， 

ζ=2ι 
rk 

とおき J=]u(s}とすれば，式(A.19a)，(A.35)， (A.36a)， (A.J6b)より

c+GxJ+AJλJ =0 

が成り立っ そこで，添え字 kに

150 

(A.34) 

(A.35) 

(A.36a) 

(A.36b) 

(A.37) 



A.3 逐酔~ 2次計画法

十イ?lpOiEベ (A.38) 

であるような kを選べば，式(A.36a)，(A.36b)より，

λ'j""'K ~ O (A.J9) 

がi満たされる.ここで，

λ， =0 (A.40) 

であることから，添え字kの不等式市l約条件は活性でなくなり，添え字集合 Jの中で孫え

字 k以外の不等式制約条件は活性のままで.添え字 kを取り除くことができる しかし，

添え字 sの不等式制約条件は満たされていないため， J←J，λ，←I. (iεJ) としてs

再び Step3.に戻る

以上が Gl法の要約である.このア/レゴリズムを効率的に実行するためには，行列に対

する数値計算法に配慮が必要である これらに関しては文献45を参照されたい.

A.3.4 1次元探索

A.3.1項のアノレゴリズム内の Step3.にある l次元探索で用いるペナノレティ関数は正確な

ペナルティ関数 (exactpenalty function) と呼ばれる. ペナルティパラメータ rが，最適解

におけるラグランジュ乗数λE' んの成分である λE，'λ"と比べて，

r ~ m副(ドバト 1 ，2，...， mE ) ， r~m副(JÁ"JI i=日 ，m， ) (A.41) 

を満たせば，元の非線形計画問題は関数 F，を目的関数とする制約なしの優適化問題と等

価であると考えることができる ただし， SQP法における l次元探索では，現在のilI似

角早よりベナJレティ関数が減少するような解が得られれば充分であるから，必ずしも厳密な

最小化を行う必要はなく，適切なステップ幅a仰をできるだけ少ない計算量で見つけるこ

とが重要になってくる ここでは， SQP法の大域的収束性を保証することも考え，変数a

をα=1より徐々にイ、さくしていき，

尺(X(k)+ ad('l) <死(X(I))+sa(ξ(x(') ，d('))ーえ(X(k)) (A.42a) 
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A.3 逐次 2次計画法

市川d)叩 )+1f(X)d+j柑 (k)d

+ r{ &lgE'(X)パ九州
(A.42b) 

を満たすようなできるだけ大きなaをステシプ幅 a(1)とする ただし， βは0<βくlである

パラメータである 本論文では，変数庄は lより 0.5倍の比率で小さくしていくことにし，

β=0.01とした.

ところで，式(A.41)により，ペナノレティ関数のペナノレテイパラメータはラグランジュ乗

数の絶対値より大きくならなければならないことを述べた その理由を説明しておく

次の問題を考える

variable x 

minimize f(x) 

subject to c(x) = 0 

(A.43a) 

(A.43b) 

(A.43c) 

なお，最適化を行う変数xはベクトノレ，目的関数J.制約関数cはスカラーとする，次に，

ペナノレティパラメータ rを用いてベナノレティ関数を

久(x)'" f(x) + "lc(xJI (A.44) 

と定義する 制約条件を満たしつつ，ぺナノレテイ関数 F，の最小値をとる変数値を x・とす

るつまり，

c(x.)=O (A.45) 

が成り立つ 式(A.45)により変数〆で関数 F，は微分不可能であることに注意する.

いま l 変数 x を最適{直 ピから制約関数を増加させるような微小変動Llxを考えて

x +Llxとする.すなわち.

c(x + .1>:)zc(ど)+"xc(ピ)Llx

= "-，c(x')Llx:?: 0 

とする微小変動Llxを考える このとき 1 ペナノレティ関数値 F，は増加するため，
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A.3逐次 Z次計画法

F，(x・+ぷ)ーω・)=レ(x'十以)+rlc(x・+Lh')I!-レ(〆)+ rc(x・))

=九f(x')Llx+r'1.，c(x')LlxミO

が成り立つ これから

r"?-'1 x且己主
'1 rc(x.)L1:ピ

がオ01)ら才もる

から

方，変数xを最適値xから x'-Llxと変動させると，今度は

c(ぷ Llx)再 c(x')+'1 s(X')(-Llx) 

= -'1 xc(x')Llx三O

尺(x'-Llx)ーF，(x・)=レ(x・-L1x)+rlc(x'-Llx)1ト{fcλ-・)切(x・))

包 -'1J(x' )Llx -r'1xc(x')LlxミO

が成り立ち，

r ~ 'v .r且五]生
'1.，.c(x')ムー

(A.47) 

(A.48) 

(A.49) 

(A.50) 

(A.5I) 

が求められる よって，変数x・が，制約条件を満たし，ペナノレテイ関数 F，を最小とする

ならば，式(A.48)かつ式(A.5I)より

が成立する.

=円五i主|
'1xc(x )LI~ I 

さて，ラグランジュ乗数をλとすると， ラグランジュ関数は

L(x，λ)=f(x)+..lc(x) 

(A.52) 

(A.53) 

と定義される.式(A.43a). (A.43b)からなる問題の最適解を X. ラグランジュ乗数の最適
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A.3 i室次 2次計商法

角草を λ.とすると，

¥I.，L(x. ，λ) = ¥I.J(x') +λ:¥1 xc(x') = 0 (A.54) 

が成り立たなければならない.二こで，上で導入した変数の微小変動Llxを考えると，
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(A.55) 

が成ワ立つ したがって式(A.52)，(A.55)より，以下が成り立っとき，ベナノレティ関数を

最小とする変数値は，元の最適化問題の最適解と一致する.

r <: Iλ| (A.56) 

複数の制約条件が存在する場合，不等式首予l約条件が存在する場合も同様に説明できる

A.3.5収束性と収束速度

アルゴリズムが大域的収束性をもっとは，任意の点 Xoを初期解として生成される点列

{x，)において，最適解，もしくは KlIhn-TlIcker条件を満たす解xが有限回の繰り返しで

得られるか，あるいは無限点要II{xk)の筏限点として得られることである また，初期解

が解x・の十分近傍に限定されるとき，そのアノレゴロス'ムは局所的収束性をもっという

収束の速さの尺度として，点列{.、，}がx・に qステシプの p次収束 (P"1)するとは，

βε(0，∞)， ko 引 • q" 1に対して，
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(A.57) 

が任意のk"koに対して成り立つことである また qステップの超 l次収束性とは，

J (A.58) 

が成り立つことである.特に断らなければq= 1である。

SQP 法は l 次元燦然を行うことで大主主的収束性が保証されており，局所的超 I~収束

性をもっとされている
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補遺B

代表的な複合領域最適化法

ここでは第 l牽で概要のみを紹介した代表的な複合領域長適化法をより詳細にまとめ

ておく .

B，l All-at-Once (All-in-One)法

AII-at-Once法ηはその名前の通りシステム全体の変数を全て同時に最適化する 各サブ

システムで行われるのは目的関数値，制約関数値の計算とその感度計算だけである よっ

て，各サブシステムで最適化計算は行われない

図s，Iにあるような 3つのサブシステムからなるシステムを考える 最適化を行う変数

をι またサブシλ テム tから他のサブシステムに向かうデータを変数y，とする.よって

次のように定義できる

x 

y， =y，(X，y"Y3) 

y， =y，(x，y"YJ) 

メミ
l… テ ム年同サプシス叶

(川M
g"(X，y，，y"Y3) 

g，(x，y"y"YJ) 

df dgE dg， 
4、・dx' dx 

図s，I Jつのカップリングしたサブ‘ンステムからなるシステム

155 

(B，la) 

(B.lb) 



B.I AlI-at-Once (AII-in-One)法

Yl = Yl(X'Yt，jIz) (8.Ic) 

ある与えられた変数値 xに対して目的関数 f， 等式制約関数ge' 不等式楕IJ約関数c，の
値を求めるためには，サブシステム問で繰り返し計算を行い，変数y
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(8.2) 

を求めてから関数値を得ることができる.一方，システムの感度解析とは各関数の変数 x

に対する微分であるが，

司r. df dy 
ナ f(x，y)=ー+一-
dx-. ... dx 今Idx (8.3a) 

:!...n (_ ..，_dgF" ， dCF. dy 
~gE(X， y) 一一+一一-dx-..... dx 砂む (8.3b) 

dg， ， dg， dy 
~C， (x， y) ー +で一一

dx 由 dx
(8.3c) 

より，微分1直dyJdxが必要となる.ここで，サブシステムの感度情報を

J
y =[まl (8.40) 

ょ。=国 (i，j=I，2ム i#j) (8.4b) 

とすると.?"i:の式が成り立つ.

dyー ふ dy，
ニム=J.n+下 Jム 一一ι
合 同 7ゴν dx

(j副】

(8.5) 

ここから，以下の globalsensit川 tyequations (GSE)ηと呼ばれる線形方程式が得られる
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8.2 モデル調獲法

この方程式を解きさえすれば，式(B.3a)~(B .3 c)よりシステムの感度情報が得られる.こ

こで，感度解析のためにシステム解析を繰り返す必要はないことが特徴である このよう

にして得られた感度情報を使って，システムレベルで最適化計算を繰り返す

この AII-ai-Once法は他の複合領減最適化法に比べると少ない解析回数で最適解を得る

ことができ，またロバスト性もあることが報告されている1.3) しかし，複合領域にわたる

シλテムの設計過程の中に組み込まれた各領域の専門家遥は単なる解祈者として扱われる

ことよりも，自分の専門領域の中で最適化を行い変数を決定したいと恩うものである.こ

の意識こそが実在する組織に基づいた複合領域最適化法の分割解法の発達を促すことにな

ったといえる

B.2 モデル調整法

モデル調整法
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(8.7) 

ここで，変数yはサブシステム間の相互変数，調整変数あるいはグローパノレ変数などと呼

ばれ，Nは部分システムの数，また変数x，rまサブシステム Iに関するローカノレな変数であ

る‘また，分割により制約関数CE' C，と目的関数/は次の形に警かれる

I CE，(y，X，) I I c，，(y，x，) 1 
1 CE2(y，x，) 1 ，， 1 C打 (y，x，)1 

gE(X)三 1-<"~ . "1， c，(x)=1 0
11":"-" 1 

LCE"， (y，X"，)J !c，，，，(y，匂 )1

(B.8a) 

f(ピ)=2::メ(y，x，) (8.8b) 

ナなわち，変数 y はすべての関数に現れるが，変数 .'1:，は関数gf.'" g"と自的関数のf.の

項のみに現れる.

以上から，元の問題は次のように書き下すことができる.
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6.2 モデル調筆法

x
 

"v r山
N
で
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叫

戸
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ヲ
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m
 

(B.9b) 

su対ectto 
[g(!)l gn(y，X2) 

CE.V(y，XN) 

(B.9c) 

[1 g'2(y，X，) I壬0

C，川y，XN)I 

(B.9d) 

これらに基づき，モデル調整法は次の 2段階最適化問題として定式化される

(1 )サブシステムレベル問題

変数 y の値を固定すると，式(B.9a)~(B.9d)で表される問題は N 個の独立なサブシステ

ムレベルの問題lこ分割することができる.それぞれのサブシステムの最適化問題は以下の

ように定義できる.

variable x， 

Ct;(y，x，)豆O

(B.IOa) 

(B.IOb) 

(B.IOc) 

(B.IOd) 

minimize /，(y， x，l 

subjeclto CE，(y，X，)=O 

(2) システムレベル問題

システムレベルの最適化問題では，サブシステムレベル問題の結果を受けて，最適化

する変数をyとする次のような問題を定義する.

variable y (B.lla) 

rninimize. L.ぷ(y，x，l (s.llb) 
，・1

Sll同ectto i:r:(YJXp""λ:N)= 0 

c，(y，x"...，xNl壬O

(B.llc) 

(B，lld) 
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8.2 モデノレ調準法

ここでの制約条件はサプ~ンステムレベノレ問題が実行可能解を持つための条件である.ょっ

て， これらにはサブシステムレベル問題のすべての制約条件を含めることが本来求められ

る， しかしながらその場合，最適化計算において制約条件の処理に大きな負荷を要し分割

化の利点が失われるといった理由から，これら 2つの制約条件を簡略化する必要がある.

例えば，文献50によれば，サブシステムレベノレ問題の制約条件の中から活性または活性に

近い状態にある (critical)制約条件を集めて構成するとある.

以上より，モデノレ調整法は次のような繰り返し計算によって解かれる.

Step 1 

グローパル変数yの初期解をi墾ぶ

Step 2 

与えられたyに対して，N個の独立なサブシステムレベル問題を解く

Step J 

サブシステムレベノレ問題の解 X，を受けたシステムレベル問題によって変数 y を変化さ

せる 変数yが変化しなくなり，システムレベル問題の最小値となるまで Step2へ戻る.

ここで， Step 3では変数yを最適解に近付ける更新をしているだけであって，システム

レベル問題を完全に角科、ているわけではないことに注意する システムレベル問題を解く

ときに， 目的関数と制約関数のグローパノレ変数に対する感度が必要となる.例えば，グロ

ーパノレ変数に対するサブシステムレベル問題の解の感度合.Jdyが得ら川れれば，システム

レベル問題の各関数の勾配は以下より求められる31)

tZL(川)=訓告+ま号)
8CH ， ~ 8gE 生ι-:::--CE(y，λ一l'日 ，XN)=ーー+γ一一

dy n 号v t「お，司lv

_9K， ふ笠L~、，
ァ g，(J九九 日，XN)ーで→>:ー 一-
ay ay 亡i0:'叱 dy

(B.12a) 

(B.12b) 

(B.12c) 

モデノレ調整首長の最大の問題点は， グローバノレ変数の(直によってはサブシステムレベル

問題で制約条件を満足する実行可能解が存在しない場合がありうる点である また，この

手法ではグローパノレ変数に対するサブシステムレベル問題の感度が連続でない場合がある
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8.3 ゴーノレ調護法

ことが指摘されている刈 さらに，目的関数が式(B.8b)のように全ての部分システムの変

数 X，ごとに分割できない場合，サブシステムレベル問題が定義することができない こ

れらの問題点に対しては l次レベル問題で幾つかの制約条件をペナルティ関数とすれば良

いことが報告されている.."・")ー一方で，モデル調整法では繰り返し計算途中の変数は必

ず実行可能解であるので，たとえそれが最適解でなくても計算を打ち切ることができ，工

学的な観点から有利な解法であるともいえる

B.3 ゴール調整法

コーノレ調整法叫ではサブシステム聞の繋がりは全て切断される グローパ/レ変数 yは切

断されたサブシステム問で値が異なっていても良いとし，変数y，をサブシステム tのグロ

ーパノレ変数とする.本項では図B.2に示すような直~II的にサブシステムが結合されている

システムのみを考える 最適解で満足すべきグローハノレ変数の条件は次式で表される，

y".， = Y，.l' (i = 1，2，...，N -1) (B.13) 

この条件を満たすために新たな変数λT=(À，/，~/，...，んlNT)を導入し，新しい目的関数

を次式のように定義する.

11 N 

O(y，'...'YN'X'....，XN.A) = 2日(y"x，)+玄λ'''''-I
T
(y山，-y山) (B.14) 

ここで，

λ，=λ12'λN = -A.N-1N (B.15a) 

λ，=(-A-J，A，J)T(t=2ム，N-I) (B.15b) 

λ=(f，d.，d)T (B.15c) 
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図B.2 分割されたシステム
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とすると，

O(YI "--'YN，X1 ，...，XN，かさか(y"X，)+λtTy，

のように変形される したがって， 2段階最適化問題は以下のようになる

(1)サブシステムレベル問題

B_J ゴール調整法

(B.16) 

λを固定するとサブシステムレベルの最適化問題は次の N個の部分問題から成る.

variable X1， Y， 

minimize j;(y"X，)+λ，Ty， 

subject to gE'，(Y"X，)=O 

g"(y，，ペ)壬O

(2) システムレベル問題

(B.17a) 

(B.17b) 

(B.17c) 

(B.17d) 

システムレベノレの最適化問題の目的は，グローパノレ変数の一致条件(式(B.13)) が満足

されるように，サブシステム問題を調整することである すなわち，適当なλを選ぶこと

により，異なった値を取る YIi+1とんもいを等しくすることである.

N 

rnaximize Iλ，γYi (B.18) 

よってτ ゴーノレ調整法は次のような繰り返し計算によって解かれる

Step 1. 

変数λの初期解をiきぷ

Step 2. 

与えられたλに対 して，N個の独立なサブシステムレベル問題を解く .

Step 3 

サブシステムレベJレ間短の解y，を受け，シλテムレベノレ問題によって変数λを変化させ

る.変数λが変化しなくなるまで Step2に戻る

ここで，サブシステムレヘノレ問題は目的関数世を変数 X
j
，)1，に関して最小化する最適化

問題であり，一方，システムレベJレ問題は目的関数神を変数λに関して最大化する最適1ヒ
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8.4 2つの調整法のハイブリッド解法

問題である.各変数の最適解を x~ ， Y~ ， A.Oとすると，

判(yjO，X1
0
)λ)吋 (y，O，x，a，λ。)吋(y"x"λ。) (B.19) 

が成り立っ すなわち，この解法は変数λをラグランジュ乗数として，関数引で定義主れ

るラグランジュ関数の最適性の条件に注目した解法である.元の問題を主問題とし，シλ

テムレベル問題では双対問題が定義されているといえる.ゴーノレ調愛法では式(B.19)に沿

った鞍点が存在する場合，すなわち凸計画問題に対してのみ収束性が保証されているー逆

に，非凸計画問題に対しては局所解すら見つけ出せる保証がない また，モデノレ調整法で

は変数の総数が元の問題と変わらないがa ゴーノレ調整法では 2段階の定式化における変数

の数が元の問題より多いという欠点を持っ さらに，繰り返し計算途中の解が実行可能解

でないために v 途中の解が近似解として使えないのでB 有用な解を求めるためには最適解

が得られるまで反復計算を続けなければならないー

B.4 2つの調整法のハイブリッド解法

複数のサブシステムからなる問題を分割解法により定式化する場合，各サブシステム

に対して異なった調整法を用いることも可能である すなわち，その有効性によって，あ

るサブシステムにはゴール調整法を，他のサブシステムに対してはモデル調整法を用いる

ように分割することも可能である 文献6では， 2つのサブシステムの変数 X，とX
J
に依存

する次のような形の制約条件

".， (x"y) -""(x，，川=0 (B.20) 

が存在する場合を考慮している.この場合，モデノレ調整法による定式化は不可能であると

しその制約条件はコーノレ調整法的な定式化により扱った すなわち l ラグランジュ乗数

みを導入し，目的関数を

N 

O(y"...，y"，X"...，-'、，v，ん)=If.(y"x，)+ IλkT (h川

とした。その上で，まず，サブシステムレベル問題では各部分問題での変数 .¥:'1による関

数世の最小化を行う.システムレベル問題は 2層に分けられる 下層レベルではラグラン

ジュ乗数んによる最大化 1 上層レベルの問題として変数 y の最小化を行う 以上 1 サプ
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8.5 Concurrent Subspace Optimization (CSSO)法

システムレベル，システムレベルの下層レベノレ，システムレベルの上層レベルの 3段階か

らなる最適化を順に繰り返す

このようなモデル調整法とゴール調整法のハイブリツド的な解法でも 2つの調整法が

持ち合わせている欠点は改善されていない

8.5 Concurrent Subspace Optimization (CSSO) 法

NASA ラングレー研究所の Sobieskiによ って文献8において ConcurrentSubspace 

Optimization (CSSO) 法と呼ばれる方法が提案されている.最適化を行う変数を領域(サ

ブシステム)に対応した変数に分ける.この方法では，個々のサブシステムは他のサブシ

ステムの目的関数と制約条件を含めた全ての目的関数と制約条件を持つ 個々のサブシス

テム内の最適化における解析作業では，そのサブシステムに関連した目的関数と制約関数

はそれ自身の関数を評価するが，他のサブ¥ンステムの関数は近似化技術を使って求められ

る近似関数を評価することにする 例えば， All-at-Once法で述べた GSEを使いサブーンス

テムの感度を求め. 1次関数式に近似することが最も単純な近似法である 特に近似化技

術として最近注目されているのは応答曲面 (responsesurface)叫こよる近似である.

以上のサブシステムの最適化のみを繰り返しても，変数がシステムの最適解に収束す

るとは限らないことは明らかである.なぜならば，近似化されたシステムの制約条件を各

サブシステムが満たすことは不可能であるからである.実際，領域間のカ γプリングが存

在しない場合のみ，システムの最適解に収束することができるーそこで rresponsibility J 

係数と呼ばれる定数を導入して，近似化された制約条件を完全に満たさなければならない

という要求を緩めることにする サブシステムレベルの最適化に続き，この係数に対する

サブシステムの最適解の感度を求める この感度情報を用いてシステムレベルの最適化問

題では rresponsibililYJ 係数値を変更し，領域間のカ γプリングが満たされるようにする

よって，サプシλテムレベル問，I!Bの最適化，システムレベノレ問題の最適化，そして近似化

が繰り返し行われ変数を最適解に収束させる

CSSO 訟の計算コストはカップリングの量に依る 極端な例として，もし全ての変数が

全てのサブシステムに関連するならば.各サブシステムは全ての制約条件を持つため，サ

ブンステムの計算f置は急土曽する.また，解1去のロバスト性もカップYングの強さに依存す

る All-atーOnce法，Collaborative Optimization T:去に比べればロバスト性はかなり劣る 13)

163 



B.6 Collaborarive Oprimization (CO)法

8.6 Collaborative Optimization (CO) 5去

Kroo， Braunらによって CollaborativeOptimization (CO)法と呼ばれる方法が文献9，10， 

1Iで提案され，同文献や文献16，17などで，宇宙綴，航空機の概念設計に対する適用例が

見られるーこの方法は現在最も有効な複合領域最適化法であるとの評価が高い

最適化するシステムが N個のサブシステムからなる問題を考えてみる 図B.3は N=3

の簡単な場合である あるサブシステム tで最適化される変数を λー，とすると次のように定

義される.

T
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?
I白

V
 

X
 

T
A
 

J
 

X
 

T
 X

 

T
 

/杭z
 x

 

(j...i) (B.22) 

ここで t XJIはサブシステム I への他のザブシステム jからの入力である.工4はサブシス

テム rに内包された変数であり，そのサブシステムの外からは参照することができない変

数である サブシステム tの制約条件を，

Minimize !CY"，Y"，...JlJ2'Y") 

V" Vzz 

図B.3 3つのサブシステムと変数の入出力
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8.6 Collaborative Optimization (CO)法

CE'(X，)=O 

g，，(x，)50 

(B.23a) 

(B.23b) 

と定義する また他のザプシステム j (j~i) への出力を Y，i とする この出力は変数 X
j

の関数であることに注意する 図B.3からも明らかなi湿り ，

Yp =-xJ1 (B.24) 

が成り立たなければならない さらに，目的関数のためだけに出力される変数を y"とす

ると，最適化する目的関数は各サブシステムからの出力の関数として定義される

maximize f(Y"'Y"'.."Yij'ー 'YNN-hYNN) (B.25) 

これらに基っき.co法での 2段階アプローチは以下のように定式化される

(1)サブシステムレベル問題

各サブシステムには次に述べるシステムレベル問題から，入力 XJlと出力 Y'Jの目標値が

ZIjとして与えられ，制約条件を満たしつつ，可能な限り入力と出力がそれに近い変数値

X，を求めることを目標とする.

variable x， (B.26a) 

minimize 仰，H ttrf z J +さ(y，(X，)-z，)' (B.26b) 

StI凶ectto CE，(X，) = 0 (B.26c) 

g，，(x，)50 (B.26d) 

サブシステムレベル問題において，目的関数は目標値と変数値の 2乗誤差となっているこ

とに注目するー

(2) システムレベル問題

システムレベルの最適化問題では元の問題の目的関数を最適化するように，サブシス

テムに与える目標値らを決めるための次の危適化問題が定義できる
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(B.273) 

minimize f(z) (B.27b) 
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8.6 Collaborative Optimization (CO)法

I J，(z) I 

叫 ectto I J2 (z) 1=0 

IJN(z) I 

(B.27c) 

ザブシステムレベル問題において目的関数として定義された目標値と変数値の 2乗誤差が

0になるように，ここでは制約条件となっていることに注意する.

よって， co法は次のような繰り返し計算によって解かれる

Step 1 

目標値zを選ぶ

Step 2 

与えられた zに対して，N個の独立なサブシステムレベノレ問題を解く.

Step 3 

システムレベノレ問題の結果を受け，システムレベル問題によって目標値 zを変化させ

る 目標値zが変化しなくなるまで Step2に戻る.

ここで， Step 2のサブシステムレベル問題から Step3のシステムレベル問題に移ると

き，関数.Jjの値とともに勾配 dJ，/dzが与えられなければならない ここで，目標値が変

化するとサブシステムレベル問題の最適解も変化するため，この勾配を正確に求めること

は難しい.文献10，11によると ，この目標値による変数値の変化を無視し，

号=-2(xl'-zJ(j引) (B.280) 

を=叫-z.) (B.28b) 

としても良いとある

この co法では， Kirschのモデノレ調整法と違い，サブシステムレベル問題の目的関数を

必ず定義することができる また，サブシステムレベル問題が実行可能解を持たなくなる

場合はない 文献13によると ，co法はカップリングが強くなると最適化計算のロバスト

性は低下するものの.他の解法と比較するとロバスト性に優れた解法である しかし， co 
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8.6 Collabor副 iveOptimizalIon (CO)怯

法は最適解を得るために非常に多くの繰り返し計算を必要とする，また理論面にも問題点

がある 最適解ではシステムレベル問題の制約関数J，の勾配dJ.ldzが 0になる 一方で

目的関数の勾配は Oにならないため，最適性の条件である Kuhn-Tucker条件 (補遺A)が

最適解では青島たされない.よって， co法は現在ある変数値を改善させるには良いが，解

の収束性は保証されていない 特に繰り返し計算を停止させるための条件を決める理論的

研究が必要である



補遺C

最適制御問題に対する BDH法

本章では本文中に最適制御問題(軌道最適化問題)の解法として述べられた BDH法を

簡単に説明する.より詳細な説明及びその性質は関連文献を参照されたい.

時間の関数である動的変数を最適化する最適制御問題には，変分注，最大原理， !l!tJ的

計画法等に基づく数値解法，.町が多数存在し，静的変数を最適化する補遺Aの非線形計画

問題とは異なる発展を遂げてきたしかし最近の研究では，最適制御問題の解法にも非線

形計画法を用いた解法が使用されつつある")その理由として，この解法には扱う変数の

数が多くなるという欠点が存在するが，計算機の能力の向上により多くの変数を扱えるよ

うになってきたことが挙げられる また，微分方程式a 不等式拘束，そして最適制御問題

に対する変分法に基づく解法において苦手であった状態量拘束をはじめとした様々な拘束

条件を扱える有効な計算アノレゴリズムが提案されつつあるためである.ブロック対角へシ

アン (BlockDiagonal Hessian: BDH)法も，時間の関数である制御室と状態量，状態方程

式を隊散化して非線形計画問題八変換する角革法(∞llocation法)の lつである

C.l 最適制御問題の定義

ある動的シ只テムにおいて，時間同 [IO，Ir]の関数である状態変数 IV(I)εR"と制御変数

u(I)ERへまた時間に依存しない静的変数πε R':を定義する その上で，システムの状

態方程式が次の微分方程式で与えられているとする.

'V(I)=/[附 (C.l) 

初期時間 1=10における初期条件と，終端時間 1=1，における終嬬条件がそれぞれ以下のよ

うに与えられている.



伊。[W(い 11(10)，π]=0

qJ，[W(lr)， U(I，)，π]=。

C.2 非線形計画問題への変侯

(C.2a) 

(C.2b) 

加えて，制御時間同 [10，1，1に満たされなければならない拘束条件が存在する場合には

C[W(I)，II(I)，π]=0 (C.3a) 

8[W(I)，的)ス]豆O (C.3b) 

を定めるーそして，次の評価関数を最小化する状態変数，制御変数，初期時間，終端時間，

静的変数を求める問題を最適制御問題と呼ぶ

J吋 [W(仙 W(什)，11(1山 (C.4) 

C.2 非線形計画問題への変換

BDH法は前節で定義された最適制御問題を非線形計画問題に変換し，得られた問題を

解b、て最適解を求める数値解法である.非線形計画問題へ変換するために.状態量 "'(1)

と制御量1I(t)を離散化し区分関数によって表すことにする はじめに，初期時間 10から終

端時間 Ifまでの時間 Iを N個の要素に分割する 婆素と要素をつなぐ点を節点と呼び，そ

の待聞を1，(i =0， ，N) と表す.

IO<...<I，<...<fN=lr 

凧守，t....----.← ー司←トーータ i 
11 

'f") 
、、， 110 

IV，ト一一ーが ー J¥.!¥lj"v)! ! 

10 1 1け 1" 10 

図C.l 状態量の離散化
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制御量の離散化

(C.5) 



C.2 非線形計画問題への変換

各節点上の状態量，制御量をHl
j1

U
jとする

W，=W(I，) 

U，三 U(I，)

(C.6a) 

(C.6b) 

とする.また時間婆素幅を

L!I， =1仲 1-1，=K，(lr -(0) (C.7) 

で与える ここで，K，は定数であり制御時間に占める時間要素幅の割合を表す最適化

により初期時間 10'終端時間々は変化するが，定数K，は 定であることに注意する.そ

の上で，各要素上で状態量を，図C.Iに示す通り 2本の l次関数で表すと，要素中央で状

態量が連続する必要性から以下の関係式が要求される

什川(W"U叫，司

{トw叫凡HI-f 

(0) 

式(C.8)の定式化は状態量を求めるために最適制御問題の状態方程式を修正オイラ一法で

数値積分することに等しい

(Xに，離散化された変数を集め変数x，(i=O，...，N+I) を次のように定める
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なお，初期時間あるいは終端時間が特定され最適化する必要のない問題に対しては，式

(C.9b)の変数 λ:"'+1の中に初期待問 10または終嬬時間 Irを含める必要はない 変数1[1こつい

ても同様である.これら変数を合わせ，(Xの非線形計画問題を定義する.
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一=v、 (C.IOa) 

Inll1lnllZe 
"-1 

f(x) =掛かVOI W"" "0 1 11，¥' ./O，/f，7() + L d， (JV(， "1) WH1， "1"'1 ，1{，IO，I() (C.IOb) 



C.3 B10ck Diagona1 Hessian (BDH)法

r '1'0 (wo， 110ス)l

。 的)三IrC(プπ}11
l伊r(wN.UN1πI

(C.10c) 

C， (x) a [S(w" IL"π}]三O (i = O，...，N) (C.10d) 

ここで，式(19)の非線形計画問題の目的関数fには最適制御問題の評価関数併が代入され，

関数a，は以下に定める.

久 (W1，11;， Wj.;.!， llH..1 ，1r，/o，fr)三 {1fI(川 π}+IfI(W川

これは評価関数の積分項の被積分関数vを台形則で数値積分することに等しい 等式制約

関数れには最適制御問題の初期条件，終端粂件，等式拘束条件の関数伊0' 伊f' C と共に

式(C.8)が加えられる 不等式制約関数め には不等式拘束条件の関数Sが代入される.

C.3 Block DiagonaI Hessian (BDH) ;去

式(C.1 Oa)~(C. 10d)で定義される非線形計薗問題の解法に逐次 2次計画 (SQP)法(補遺

A)を用いる この解法では関数メ Ce' g/の変数xに対する勾配からなるヤコビ行91J，

及びラグランジュ乗数を λE' ん とするヲグランジュ関数

L(x，λE'λ，)=1+λJgE+λ1781 (C.12) 

の2階の偏微係数からなるへγセ行9IJ¥7:，Lの近似行91Jsを必要とする式(C.1Oa)~(C.1 Od) 

で構成される問題のヤコビ行列は容易に求められる 一方，ヘッセ行列は以下の構造をし

ている.
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このへツセ行列'I7:，Lは近{以公式によって求められる近似行列で代用することを補選Aで

説明した ここで，行手IJ'I7~， L を式(C. 1 3)のように大きく 4 つに分割すると左上部分がブ



C.3 810ck Diagonal Hessian (BDH)法

ロック対角化されていることに注目する ヘッセ行手IJV~， L の近似行列 B を V;xL
(i=O，. .， N) の近似行列 B，ER'n+m)誕IM'l，vL.内 ，Lの近似行苦I}B州 εR'川 )k(J+l)として，

I Bo 0: I 
I 

B=I ・!0 1 

� -!!.______~~L__I 
L 0 : BN_1 I 

(C.14) 

と霊く これにより，行列 B を密行亨I}と考えて行列全体に近似公式を適用して近似して

し、くのではなく s 各フロック行亨I}B，ごとに公式を適用して，それぞれを近似，保存でき

るようになり，また SQP法の数値計算をある程度分割して行うことが可能になる これ

により収束性を高め，計算の効率化をはかることができる.

ところで，式(C.14)において対角化のため式(C.13)の非対角プロック行F1117:AsL 

hvL.同 L
T
) を零行列としている.この場合でも，変数 X，の最適化を行うとき s あるい

は変数h刊の最適化を行うとき，他方の変数を一定として栂互に及ぼし合う影響を考慮

せず繰り返し最適化していく手法に相当する収束性はもつことが保註されている

以上の非線形計箇問題の定式化(式(C.lOa)~(C. l Od)) とその解法をプロック対角へ司ン

アン (BlockDiagonal Hessian: BDH)法と呼ぶ。
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補遺D

空力特性の推算法“CRSFLW"

本論文では第 6章の空力解析に文献59，60にある空力特性推算法を用いた この方法

によるプログラム CRSFLWが}jIJ途文献61にある.本研究ではすでに空力特性の解析が行

われている既存の機体モデノレを変更するだけでなく，新しい形状の機体を生み出すことを

考え，任意形状に対する空力解析法を取り入れる必要があった CRSFLWによれば任意

の迎角とマッハ数で飛行する物体の空気力を簡易的に推定することができる.この方法で

は，空気力を法線力と軌力に分け，スレンダーボディ理論によって与えられるポテンシャ

ル項とニュートニアン理論によって修正された粘性績断流項から機体の法線カを求める.

軸力はj議僚力，造波抗力，底面からの抗力の総和として求められるが，文献62，63を参考

に修正を加えている ただし，胴体のノーズ，奨前縁から流れる渦による非線形効果は計

算に含まれておらず，また有限要素法的な CFOと比べると非常に簡単な推定法である.

実際，この方法と風向試験データを比較してみると，揚力を亙音速で小さく見積もってい

ることが判明したため，独自のパラメータを力日えた

本章ではまず機体形状と本章で使用するパラメータについてまとめた後，文献59，60 

に従ってプログラム CRSFLWの方法を説明する 各式の詳しい拠出法とその意味は文献

59， 60， 62， 63を参照されたい.渉:に，本章では風t同試験データのある機体モテaノレに本推

定法を適用して試験データと比較し，パラメータ値を決定する.

D.l 機体形状

本手法で扱われる機体形状とその説明に使用される記号を図0，1にまとめる 機体は主

翼と胴体からなる. 翼はデルタ翼などの任意の平面形である中認である ただし厚みを持

たない平板の翼のみしか CRSFLWでは扱うことができない 胴体先端からの位置 xでの
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0.1機体形状

断面に現れる翼幅の半分の長さを s(エ)とするが，翼がない位置での 5(X)はb(x)に等しい

また， CRSFLWを適用するためには胴体の断面形状は楕円でなければならない 胴体

は任意の平面形状をもっノーズ部分と楕円柱部分からなる.本論文ではノーズとして

tangent oglveノーズ(図0.2)を採用した このノーズは後ろに続く楕円柱の胴体と滑ら

かに接続する tangent ogl veノーズの幾何学的パラメータを以下にまとめておく

ノーズの平面形状。(x)，b(x) ， {:本積 Yは以下のようになる

。(x) =~N2- lJ4(aJ- 1/)' -4a/均 一21N)

2aN 

b(X)=bN2-lN24(bJ-l/)' -叫'x(x-21N) 

2bN 

一 (aN
4 
+bN')， 5 ワ7[(aN'ふん

2、
一一ー--，-.-，-ーl.v一一一一一一一一丘一1/+7UJMbMI 

2aN
J
h，./ ;V 3aNbN 

'N' I.....N"'N.!Y 

+旦虻ム.}sin→(芝山マi+監征江，v')Si n -I(と旦~ì4bN
• 

la/+I/) 4a/ 
_... 

lb/ +1/) 

(0. Ja) 

(O.lb) 

(D.lc) 

表面積ゐは断面が椅円であるために解析的に求めるのが難しく，次のように近似する.

As =乙τ(1/+ αん)~1/ -a血 sin-I(止包+bN)1+_I_N_l64-3a' 
~-""l(a.v + bN ) '- '" ll/+aNhN J' a~+bN r 64-16σ2 

基準面積 :S可

a = 
a.v -bN - 一。.+bN ( V {I/ 

図0.1 機体形状と記号の定義
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0.2揚力係数と抗力係数

D.2 揚力係数と抗力係数

プログラム CRSFLWでは空気力を法線カと斡力に分けて考える 錫カ係数CL • 抗力係

数CDは，迎角alこより，法線力係数C"，と軸力係数C
Aからti:のように表される

CL=C"， cosa-CAsina (D.3a) 

(D.3b) CD = C"， sina + CA cosa 

次節から法線力係数C"，と軸力係数日の計算法を示す

D.3 法線力係数

胴体のみ，あるいは翼に相当する揚力面を持つ物体に対する法線力係数C'"は，

日、.nu R
b
 2
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+
 

。一2ea o
 

C
 

G
 

勺

4nu s
 

N
 

C
 一-N

 

C
 

(D.4a) 

C"'， =が(去LAdx (D.4b) 

CN2ぞ i(ξtWI品 (D.4c) 

と表される 式(D.4a)の第 1項目はスレンダボディポテンシヤノレ理論から算出され，第 2

項目は剥離を伴う粘性横断流による法線カを表す.ここで.(C"/C，，o)は円柱断面の抵抗係

数C岬と任意形状を持つ胴体断面の抗

カ係数C"の比であるー比 (C"/C，，O)ssは 1.0 

スレンダボディ理論から決まり，比

(C，，/C"O)N聞はニュートニアン理論か

0.8 

<::-0.6 
ら決定される また，式(D・4c)のC出は 主要

2次元円往の抵抗係数であり，綴断流 話 0.4

7 ツハ数 (M~sina ) .横断流レイノ

Jレス数 (Resina) によ って変化する

本式では 2次元円柱の抵抗係数C山を

3次元円住の抵抗係数に変換するため

に係数ヮを用いている.係数qは胴体細

。.2
00 10 15 百 三5 30 35 40 

JI肉体制長比ゲザロJ

図D.3 C出に対する補正値q



D.3 法線力係数

長比(ザ2兵百)によって，図0.3のように求められる

式(D.4b)には，デノレタ翼を持つ胴体に対するスレンダボディ理論の修正係数λが含まれ

ている.この係数λは以下のように与えられる.

一一
(subsonic leading edge，βtanli豆lのとき) (0.5a) 

λ=一三-
1fs tan l: 

(supersonic leading edge，βtanli;o， 1のとき) (0.5b) 

ここで，式(0.5a)の関数 Eは第 2種完全楕円積分，liはデノレタ翼の半頂角，また

戸z伝言コ (D.6) 

である

さて，~を持つ楕円断面に対する (C，， /Cno )sß は次のように求められる，

(含Lす +b') (D.7a) 

(a+b)' 
K=σ一ー一一一一一

40-
(0.7b) 

σ=t(Z+♂ママ) (0.7c) 

s=b+kSB(s-b) (0.7d) 

ここで，パラメータ kSBは本論文で導入したパラメータである‘本論文で参考にしている

文献60では，楕円断面形状を持つ胴体に対し，横に突き出た厚みを持たない平板の翼を想

定している.後述するように，風綱試験によって得られた航空機モデノレにこの式を適用す

ると.亙音速で法線カを小さく見積もる傾向がある そこで，漢による法線カの寄与分を

補正するために，演の半スパンに相当する sをパラメータ k唱によって修正する k
SB 

= 1 

のとき文献60の定式化と 致するが，具体的な値は後に決定される

一方， (C，，/C"O)N叫は，a>bのとき
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D.4軸力係数

(含)NJ74dFFt剖 1(F127iTて7ナIJ

。<bのとき，

(去L~=%l{市 l仲間]可叶

と求められる

D.4 軸力係数

-90から 90[deg]までの任意の迎角dこおける軸力係数 CAは迎角 o[deg]の軸力係数を

CAOとすると，

CA =CAOcos'a (0.9) 

と表される ここで軸力係数CAOは，摩線抗力係数C.4SFI ノーズの体積に基づく造波抗

力係数CAW'底面の圧力による軸力の係数C
A8で代表される 3つの有害抗力の和として

表される

C>̂ = CASF +CAW +C -ASF I .......AW • ......AH 
AO一 向

u 月/
(0.10) 

ここで. マッハ数M~ が l 未満であるとき C川と C
A8はともに 0であり，この 2つはマッ

ハ数 M~ が l 以上のときのみ軸力として作用する.

直言{察抗力 CASFは

C"，.. =Cf(Re)f(M~)S">'7 (O.lla) 

0.455 
C r(Re)=一一一一τr 仲間ldtlの式)

J ¥.._/ (Iog印刷 (O.llb) 

f(札)=(I+O.15M~')制作loerne r の式) (O.llc) 
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0.4軸力係数

と計算されるー上式は全面に苦L流境界層，非圧縮性の摩擦係数C
fに平板境界層の関係を

適用している.ここでSWETはぬれ面積である

マッハ数M.， が 1以上のとき，断面が椅円であるノースeの造波抗力係数C
AWは 2次のス

レンダボテ
P

ィ理論から次のように求められる まずι

ω一む'o 
ω-J山。 (D.12) 

とすると，ノーズ断面積 Sの士曽加量に対する造波抗力係数C憎の増加量の割合 dCAW/dS

1); 

dC一一 i ， 一 1 芯乙~=å吋叫叫G必訓6沢(似2Åル山λμ+叶I)+ß'切aω仰b

21[ff 必 r~ 匂 12221y+l)・子ー(2+M.，')λ+|lM--IF--| (D 13) 

叫叶i守二(れ1)寸先寸

より求められる.なお，

λ=log __  4__1. s=、M '_1 
】 β(a+b) '.  v一一 冊 一

(D.14) 

とする.よって，造波抗力係数C
AWは

C.... = r'笠AW笠dr
AW -.h dS dア (D.15) 

と求められる

また，マッハ数M.， が l以上のとき.底面から発生する軸カ係数C
AH

は

CAH =剥(元)"(丈r門戸卜I}S， (D.16) 

より計算する ここでメ立比熱比であり 1.40とする
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D.5雌散近似

D.5 離散近似

前節までの推算式を用いれば任意のマッハ数と迎角の揚カ係数，抗力係数を得ること

ができるが， しかし，本論文ではスペースプレーンの機体形状と上昇飛行経路の最適化問

題において笠力解析分野と軌道計画分野を分けるために.マッハ数とレイノノレス数，迎角

に依存する揚力と抗力を幾つかの代表点で縦散化する必要があった.まず.機体はあるマ

ジハ数において大迎角を取らないという前提の下で，揚力係数を 2(j，:まで，抗力係数を 3

1i;項までテーラ展開すると，揚力係数と抗力係数は7 -yハ数とレイノノレス。数に依存する 3

個のパラメータ C，v" C，v2' C.oを使って(j，:のように表すことができる

CL = (2Cm -CAO)a +C，v2a2 (0.17a) 

Co =C岬+叫iうCAO)a'+ C，vlaJ 
(0.17b) 

ここでI CN]に含まれるパラメータ C申は横断流マッハ数，横断流レイノノレズ数の関数で

あるため迎角に依存する そこでC出も迎角についてテーラ展開したところ， a=O[deg] 

の値である 1.2とすればよいことが分かる

パラメータ Cm，C!ll' CAOを求める代表7ツハ数 M とレイノノレズ数Reの組み合わせ

はそれぞれ表0.1に示す 5っとする サンプリング点 iでのパラメ ータを沿え字によって

C~， ・ C~' 21 C~O と表すことにする. '7，/ハ数 M はエンジン切り替え"-yハ数を参考lこ，

レイノノレズ数 Reは最適解として得られるであろう機体の大きさ，飛行速度と高度の関係

を参考に決めた.

実際に，あるマッハ数 M，迎角庄の揚力係数と抗力係数が必要になった時，そのマッハ

数 M を挟む 2つのサンプリングマッハ数を 5つの中から選び，それらのマッハ数のパラ

メータ Cj~! ' C，~2' C~O を使った式(0.1 73) ， (0.17b)に迎角。を代入して揚力係数と抗力係

表0.1 サンプリングマッハ数とレイノノレズ数

サンプリング点 iI マッハ数M レイノノレス数Re

0.5 I X 108 

2 1.5 I x 10' 

6.0 1 x 10' 

4 12.0 I x 1 06 

コ 200 I x 10' 
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D.6風綱試験データとの比較

数を求め，マシハ数 M の揚力係数と抗力係数の値を直線補間により求める.ただし マ

ッハ数 0.8以下の亙音速域では代表マッハ数 0.5の揚力係数と抗力係数値，マッハ数 1.0

から1.5の超音速域では代表?-;;ハ数1.5の係数値，また7 ツハ数 20以上では代表マジ

ノ、数 20の係数値で近似する.

0.6 風洞試験データとの比較

本節では. CRSI'LWによる空カ係数を風洞試験データと比較し，パラメータの決定と

解析法の妥当性を調べる ここでは機体モデノレとして NALO次形状を適用する.文献37

の中でこの機体モデルは亙音速域から極超音速域まで広く風綱試験と空カ解析が行われて

いる NALO次形状を図0.4'こ示す CRSFLWでは平板の中翼を有する椅円断面の胴体を

持つ機体の空気力を求めることができる‘よって，図0.5のように NALO次形状を簡略化

した機体モデルに空力解析法を適用したーなお，揚力係数，抗力係数のための基準面積

S，ザは0.131'である

図0.6c図0.7で，揚カ係数と抗力係数について亙音速域での風綱試験と CRSI'LWの値

を比較したー kSs= 1.0である文献60に基づく推定では法線カを小さく見積もりすぎている

ため，風綱試験結果と比べると CRSFLWの揚力係数と抗力係数の値はともに小さい 更

音速時の揚力係数の値は離陸時に必要な翼の大きさに影響を与えるため特に重要であるー

そこで，風洞試験データに近づけるためにパラメータ k
SBを 2.3と決定した.図0.8カミら図

0.11において，このパラメータ値での CRSFLWによる揚力係数と抗力係数を風綱試験の

結果と比較している.遜音速域から超音速域にかけて多少の違いは見られるものの句スペ

ースプレーンの飛行の大部分を占める極超音速域において両者は良く一致している
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護主 E毒 霊童窒当--

図0.4 NALO 1J;:形状

図0.5 本空力解析法を適用した機体モデル
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0.6風綱試験データとの比較

20 

図O.lO 風綱試験による抗力係数

20 

図0.11 CRSFLWによる抗力係数

184 



補遺E

重量推算法“WAATS"

本掌では，第 6牽で使用した重量算出式 WAATS (A Computer Program for Weight Analysis 

of Advanced Transportation Systeml "1による機体構造重量と搭載可能ベイロード重量の推

算法について説明する.WAATSは，有翼高速機の重量評価のためのプログラムであるが，

基本的には経験則によるプログラムであるため，これまでに実在した航空機等の重量デー

タに基づく.だが，その出版時期から分かる通り ，主として 1970年代半ばまでの航空機

により成立しており，スペース‘ンャトノレすらそのデータに含まれておらず， WAATSの適

用には限界があるといえる しかしa 重量推算には非常に便利であるので，構造材料等，

現在までの技術の進歩を考え，文献36を参考にして係数を更新することにより，このプロ

グラムを用いる ことにする.

E.I 構成要素

WAATSは機体を構成要素に分割し.それぞれの重量を積算することで離陸重量を推算

する方法をとっている 図E.Iに WAATSをもとに本論文で考慮、されている機体重量の構

成要素を示す ここで，離陸時の機体重量である離陸重量 (takeoffweightl はペイロード

重量 (payloadweightl ，構造重量 (stTuclllrewεightl ，付加重量 (auxiliaryweightl ，推

進斉IJ重量 (propellantweightlに分けている スペースプレーンの重量推算を行うという

問題の性質上，オリジナ/レの WAATSとは幾つかの点で変更が加えられている
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E.I 偶成要素

図E.l 本論文で考慮した構成要素
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E.2 設計変数とパラメータ

E.2 設計変数とパラメータ

以下の重量権算式の適用に際し単位に注意を払わなくてはならない. WAATSの原文の

単位は九Ib系であるが， WAATSにない新しい項目の単位は SI単位系である 以後，計

算項目，変数と共にそれらの単位も同時に示す.

第 6章のスペースプレーンの機体形状設計問題において次の設計変数が扱われた 記

号の定義は6.1.1項を参照されたい.

胴体サイズ 1， [ft]， 1， [町，a[吋，b [庇]

翼サイズ 1，[向，ん [ft].s [日]

飛行性能 川Fm，，' q_ [Ibf/ft']，九回 [Ibf]

エンジン性能 SATR [m']. SSCR [m']. TR町 [kgf]

推進剤l重量 WATR+SCR [kg]. Wp叩 .11"，[kg) 

また，離陸重量W，配 .rr[Ib]が定数として与えられていた.まず. WAATSを適用するため

に必要なパラメータを計算しておく ここで，推進剤である LOXとLH，の混合比 LOX/LH，

は ATRとSCRでは O.ROCでは 6とする

body reference length [ft] 

IOODY =1， (E.I) 

maximum body height [ft] 

"OODY = 2 a (E.2) 

geometnc wmg span [ft] 

ぷ。 =2s (E.3) 

wing struclural span [ft] 

(E.4) 
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E.2設許変教とパヲメ--7

wing thickness at theoretica1 root [仇] (仮定)

IROOT ~ 0.05 x (/J -/2) (E.5) 

theoretica1 wing area per airp1ane [f1'] 

Sw ~ (/J -I，)(s -b) (E.6) 

tota1 body wetted area [が]

SBODY ~ AS + 7r，σ(a + b)(I" -1，) + 7rab (E.7) 

ここで，胴体の濡れ面積SeODYを求めるために必要なノーズの表面積ゐ[が]. パラメータ

σの計算については補遺Dを参考にされたい

LH，重量 [kg] 

fVUi1 ~ WA而 d印 +0.1429 x VYp，明11訓-WATR'SCR) (E.8) 

LOX 重量 [kg] 

WLOX ~ 0.8571 X (Wp"p"'hmt -WATR'SCR) (E.9) 

tota1 vo1ume of 1iquid hydrogen tank [が]

九HTK ~ 40577 X WLH2 (E.IO) 

tota1 vo1ume of 1iquid oxygen tank [ff] 

VLOTK ~ 2507 X WLOX (E.II) 

thrust ofOMS [kgη (仮定)

TOMS = 5.0 (E.12) 

number of crew (仮定)

nCREW -コ (E.13) 
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E.3 重量推算式

E.3 重量推算式

機体の構成要素の重量推算式を示す.

basic body structure [Ibj 

W白川IC~0.256x((IS0DyX IlLF叩 J hSODY /.1， X qma< 0.16 X SBOOY' 0') + 0.735 X SBODY (E. 1 4) 

¥Ving [Ib] 

WWING ~ 2324.0 x (W，叫町汀 xI1LFm副 xSSTxSWJtR∞T)0608X10・6 (E.15) 

vertical fin [Ib] (仮定)

W
VERT 

~ 0 (E.16) 

horizonlal stabilizer [Ibl (仮定)

W"ORZ =0 (E.17) 

landing gear [Ib] 

W LG = 0.3 1 x W'ok<oIT O. '" (E.18) 

thrust struclure [Ib] 

WnIRST = 10.25 x 1 0-3 X九品 (E.19) 

A TR engine [kg] 

WATR ~1150xSATR (E.20) 

SCR engine [kg] 

以SCR= 1 000 X SSCR (E.21) 

ROC engine [kg] 

WR町 ~ 1.3 x 10-2 X T
R配 (E.22) 
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E.3 重量権第式

Jiquid hydrogen tank [Jb] 

以前y = 0.53 x V. LHTK ~ v....J ̂  " LHTK (E.23) 

Iiquid oxygen tank [Ib] 

WLOTK = 1.25 x V
LOTK (E.24) 

liquid hydrogen sys出m [Ib] 

WLH5Y5 = 0.003 x Tm"， + 1.5 X 'sODY (E.25) 

liquid oxygen system [Ib] 

WLOSYS = 0.001 x穴mm+13xlBODY (E.26) 

pressurization system [Ib] 

WPRSYS = 0.09 x門.HTK+ 0川 xV
LOTK (E.27) 

avionics [Ib] 

WAVONC = 33.1 85 x W"."ff 0361 (E.28) 

aerodynamic control system [lb] 

W AERD = 0.323 x (W，叫町IT0.667 X (/sODY + So )0.25)"則 (E.29) 

electrical system [Ib] 

WELECT = 1.167 x W".，otr 0.' x， BODY 0・21 (E.30) 

hydraulic/pneumatic system [Ib] 

WHYl'NU = 2.64 x (0.00 1 x Sw x qm" )o.m X (/SODY + SST)" (E.31) 

OMS [kg] 

WOMS =44x九ぉ15 (E.32) 
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OMS tank [kg] 

WOMSTK = 0.1 X WOMS 

OMS propellant [lb] (仮定)

WOMSP =3307 

crew， crew life suppo叶 [lb]

構造重量

WCREW =5xl0-4xW，配班 +220x何回¥v+250 

W，岡山re=WSASIC +WWI間十 WVERT+W，叩院 +WLO

+W刊悶T+ WATR + WSCR + WROC 

+ WLHTNK + W，ω刊 K + WLHSYS + WLQSYS + Wp岡田

ここで w，巾 WSCR' WROCの 3つは単位が[kg]であることに注意する.

付加重量 [lb] 

P九州町=WAVONC + W AERO + WE回口 +WHYPI<U 

+ WOMS + WOMSTK + WOMSP + WCREW 

E.4 ペイロー ド重量

E.4ベイロード重量

(E.33) 

(E.34) 

(E.35) 

(E.36) 

(E.37) 

第 6章で必要なベイロード重量W向 IO::Jd'立離陸重量 W，山 0ト構造重量F九回Ctufc-' 推進剤消

費重量 Wpropell3n1'付加重量 Wauxili明から(?;::のように計算される.

Wp::JY!03d = r<V;akcoO" -V，九ruclurc+叱叩1]副t+Wall (E.38) 
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補遺F

PCによる並列計算の実現法

本研究では必要な並列計算を行うために並;91)計算機を使用することなく，ネットワー

ク接続された複数台のパーソナノレコンピュータ (PC) によって数値計算を行ったまた，

実行時聞を計測するときには通信時間を短くし，個々の計算が同じ性能の計算機で行われ

なければならないことから， J台の PCのみで並列計算を模擬した 本章では PC J台で並

列計算を模擬する方法と，ネットワーク結合された PCによって並列計算を行う簡単な方

法を示す.ここで問題点となるのは複数の計算プロセスの実行を開始する方法と a これら

プロセス間でデータを交換しs 実行を同期させるための通信方法である.

F.l 1台の PCによる並列計算の模擬方法

現在最も普及している Microso白Windowsをオベレーティングシステム (OS)とした PC

が持つ機能の特徴の lつとして.?Jレチタスクが可能であることが挙げられる 複数のア

プリケーションを同時に起動させることができ，それらはあたかも l台の計算機上で稜数

のアプリケーシヨンが並列で動作するように見える 個々のアプリケーシヨンの実行過程

はプロセスと呼ばれている.一方， Jつのアプリケーション内でも様々な処理を並列して

行うことができる このようなプロセス内のプロセスはスレッド (rhread) と呼ばれる

よって. J台のコンピュータで並列計算を模擬するとき，個々の計算をプロセスレヘノレで

実行するか，スレッドレベルで行うかのいずれかになる.

2つのうちプロセスレベルの実現は容易である 並列で進められる lつの計算を lつの

実行可能ファイノレ (executabJe日Je) にしておき，計算を開始する時， Jつ lつのファイノレ

を(ダブルクリックして)手動で起動させれば良い この方法は起動させるプロセスの数

が多くなると煩わしくなるが， Win.dowsのアプリケーション開発者のために用意されて
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F.l 1台の PCによる並列計算の模擬方法

いる APl(Application PrO伊 mminglnte巾 ce) 関数の中のプロセス制御に関する関数を使

用すれば，複数の実行可能ファイ/レを lつのアプリケーションから自動的に起動させるこ

とができる 本論文の数値計算はこの方法で行った.並列最適化法は第 2輩で述べた返り

lつのシステムレベルのプロセスと複数個の部分最適化問題を解くサブシステムレベルの

プロセスからなる.システムプロセスのプログラムを起動させると s サプ‘システムプロセ

スのプログラムが自動的に起動するようにした

次にプロセス問の通信方法についてはファイルマッピング (FileMappinglや，共有メ

モリ (SharedMemory)を使用する方法があるが，最も単純な方法はディスタ(ハードデ

ィスク)上のファイ/レを媒介する方法である 2つのプロ Eスによるファイノレの読み書き

が競合したときの処理が必要なこと，ディスクを使用するためにメモリを使用する方法に

比べて時間を要することが欠点である

2番目のスレッドレベルで並列計算を実行する場合，個々の並列計算過程は lつのプロ

グラム内で関数(サブルーチン)として組み込まれる スレッドの開始には APf関数が

使われる またスレァド問の通信は同じプログラム中で行われるので変数，あるいは関数

の引数によって簡単に行える

以上の 2つの方法によって行われる並列計算は，実際は通常 l個しか存在しない CPU

の処理動作をプロセスあるいはスレッドごとに定期的に割り当て，あたかも複数の処理が

並列して動いているように見えるだけである よって，プロセス間通信が存在しない完全

に独立した n個の全く同じプロセ只を同時に5尾行させても，個々のプロセスの処理速度は

ljnになるため，速度向上率(第 3牽)は nにならず， 1のままである したがって，並

列計算機を使用したときの実行時間を計算機 l台のみの使用で求めるためには，並5'11で行

われるはずの計算を逐次的に行い，最も実行時間が長かった計算の時間を，並列処理が行

われた場合の実行時間とする このとき，あるプロセスで計算が行われている問，他のプ

ロセスは CPUの処理能力を使用しではならない.通常，ループ処理により自分のプロセ

スに計算の順番が回ってくるのを待っていると，それだけで CPUを使用していることに

なり，個々のプロセスの正確な実行時間が計測できない.そこで、他のプロセスに CPUの

処理能力が割り当てられるように，一定時間プロセスを停止するための APl関数を使用

する
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F.2 複数台の PCによる並苦11計算の方怯

F.2 複数台の PCによる並列計算の方法

現在，パーソナルコンピュータの普及と共に，かつては l台 l台独立していたコンピ

ュータがネットワークに結合され，後めて自然に他のコンピュータとデータの共有が行え

るようになった.これを利用して高価な並列計算機を使用しなくても，複数の PCで計算

処理を分割して行うことが可能である 一般に，種々の計算機をネットワークで接続して

鱗築された並列計算機はクラスタ型並列計算機と呼ばれ，現在急速に普及しつつある並列

計算機の形態の lつである ネットワーク結合された PCを並列計算機の一部として利用

するためには専用の通信関数ライブラリが必要になる.特に有名なのが PVM(Parallel 

Vi巾 alMachine) ， MPI (Message Passing Jnterface) ， AFAPI (Agg.regate Funcrion API)で

あるーこれらをインストールすればと'のような PCでもクラスタ型並列計算機を構成する

ことができ，非常に安価で，柔軟性が高い並列計算機を手に入れることができる，

一方，本研究で使用した計算機はすべて MicrosoftWindowsを OSとした PCである.

この OSに組み込まれた既存の機能によって，それほど多くの並列度を必要としない計算

であれば， LAN (Local Area Networkl接続されたコンピュータにプロセスを振り分けて，

並列計算を行うことが簡単に可能である.ただし，個々のプロセスは実行可能ファイノレと

して存在しており，計算を開始するためには， PCごとに手動でプロセスを起動させなけ

ればならない.よって，並列度が増すと計算を開始することが非常に煩わしくなり.上述

したライブラリが必要になってくる

また，プロセス問通信の方法は幾っか考えられる. RPC (Remote Procedure Call)と呼

ばれる機能を使用すると，あたかも自分自身のプログラムの一部である関数(サブルーチ

ン)を呼ぶように，ネットワーク接続先の PCのノレーチンを呼ぶことができる RPCより

低レベルでありユーザが通信プロトコノレなどを決めなければならない方法として，Yケッ

ト (Sockel)，パイプ (Pipel と呼ばれるネットワーク通信方法も存在する.最も単純な

PC問のデータ交換方法はフォルダ(ディレタトリ)の共有機能を使うことである l台

のPCでプロセス問通信にディスク上のファイルを使うことを述べたが， Microsoft Windows 

には，他の PCのディスク 上にあるフォノレダが，あたかも自分の PC上にあるかのように

その中にあるファイルを読み蓄きできる機能をもっ よって，媒介となるファイルを決め

ておき，そのファイルを通してデータを交換すれば良い 並列度が増すと煩わしくなるこ

と，ディスクへの読み書きに時間がかかることが欠点として挙げられる しかし本研究で

は最も単純なこの方法を採用した.

194 



謝辞

本論文に関する研究を遂行するにあたり，多くの方々のご指導とご支援を賜りました

末筆ながらお世話になった方々に感謝の気持ちを述べたいと恩います.

指導教官である鈴木真二教授には，修士課程入学時から 5年間にわたり終始熱心且つ丁

寧に，研究の方向性から，論文の書き方，講演会での発表法まで多くのことをご指導頂き

ました 深く感謝します.

助手の柄沢研治氏には研究室の重鎮として最良な研究環境を与えて頂き，また学生生活

に喝を入れて頂きました.

技官の松永大一郎氏には計算機の使用法について有益なアドバイスを承りました

また，著者は当研究室での 5年間に多くの先輩，同輩. f，長量産の方々と議論を交わし，助

言，励まし，刺激を受けてまいりました.

研究室外においても，講演会，シンポジウム，研究会等において，航空宇宙分野に関わ

る方々 ，最適化に関する研究をされている方々から貴重なご意見をたくさん賜りました

今後も皆様方とのお付き合いは続くと思いますが，本論文の完成を一区切りとして深く

感謝の念を述べたいと思います.

195 



参考文献

1) Sobieszczanski-Sobieski， J. and Haftka， R. T.: Multidisciplinary Aerospace Design 

Optill1ization; Survey ofRecent Developll1ents， AfAA 96-071 1，1996 

2) 加藤寛一郎:スペースプレーン，東京大学出版会，東京， 1989 

3) Lasdon， L. S.・Optill1izalionTheory for Large Systems， The Macll1illan Company， London， 

1970 

4) Kirsch， U.: Optimum Structural Design， McGraw-Hill， New York， 1981 

S) Sobieszczanski， J_ and Loendorf， 0.; A Mixed Optimization Method for Autoll1ated Design of 

Fusela邑eStructure， J. of Aircraft， 9 (1972)， pp. 805-81 1 

6) 鈴木克幸，大坪英臣:分散構造最適設計におけるシステム問の制約の導入，計算工学

講演会講演集 VoJ.2，1997， pp. 613-616 

7) Sobieszczanski-Sobieski， J.; Recent Mathematical Methods for engineering System Design， 

Part 2; System Approach in Engineering Optimization， Applied Mathematics in Aerospace 

Science and Engineering， edited by Miele， A. and Salvetti， A.， Plenum Press， New York， 1994， 

1'p.445-470 

8) Sobieszczanski-Sobieski， J.; Optimization by Decomposition; A Step from Hierarchic to Non-

Hierarchic Systems， NASA CP-3031 Part 1 (1989) 

9) Kro叫ん Altus，S.， Bralln， R.， Gage， P. and Sobieski， J.: Multidisciplinary Optimizalion 

Methods for Aircraft Preliminary Design， AIAA 94-4325 1994 

10) Bralln， R. 0.: Collaborative Optimization: An Architectllre for Large-Scale Distributed 

Design. Ph.D. Thesis， Dept. of Aeronautics and Astronautics， Stanford University， Stanford， 

1996 

11) Braun， R. D. and Kroo， 1. M.; Developll1ent and A1'1'lication of the Collaborative Optimization 

Architecture in Multidisciplinary Design Environll1ent， Multidisciplinary Design Optimization; 

196 



参考文献

State of the A凡 Societyfor lndusrγial and Applied Mathematics， Philadelphia， 1997， pp. 98-

" 6. 

12)船橋博人・設計統合化・最適化支援ソフト riSJGHT J r Computer-Aided Optimization: 

CAOJ実現へ向けて，計算工学， 4(1999)， pp. 102-105 

13) Balling， R. J. and Wilkinson， C. A.: Execution of Multidisciplinary Design Optimization 

Approaches on Common Test Problems， ALAA J.， 35 (1997)， pp. 178-186 

14)岩愛卓三，河村庄造，安違和彦，.機械構造物の構造系と制御系の問時最適設計に関す

る研究動向と今後の課題，日本機械学会論文集 (C編)，59 (1993)， pp. 63ト637

15) Livne， E.， Schmit， L. A. and Friedmann， P. P.: Integrated Strllcture/ControlfAerodynamic 

Synthesis oJ Actively Controlled Composite Wings， J. of A汀craft，30 (1993)， pp. 387-394. 

16) Rowell， L. F.， Bralln， R. 0・，Olds， J. R. and Unal: Multidisciplinary Conceptual Design 

Optimizarion of Space Transportatiol1 Systems， J. of Aircra仕， 36(1999)， pp. 218-226. 

17) Braun， R. D.， Moore， A. A. and Kroo， J. M.: Collaborative Approach to Launch Vehicle 

Design， J. ofSpacecraft and Rockets， 34 (1997)， pp. 478-486 

18) Xavier， C. and Iyengar， S. S.: Introduction to Parallel AIgorithms， A Wiley-lnterscience 

Publication， New York， 1998 

19)渡辺勝正並列処理概説，コロナ社，東京， 1991

20) Schnabel， R. B.: A View of the Limitations， Opportunities， and Challenges in Parallel 

Nonlinear Optimizatiol1， Parallel Computing， 21 (1995)， pp. 875-905. 

21) Cramer， E. J.， Dennis， J. E.， Jr.， Frank， P. 0.. Lewis， R ルLand Shllbin， G. R.: Problem 

Formulation for Multidisciplinary， SIAM J. on Optimization， 4 (1994)， pp. 754-776 

22) Michelena， N. F. and Papalambros， P. Y.: Oprimal Model-Based Decomposition of Powe円ralJ1

System Design， J. of Mech剖licalDesign， 117 (1995)， pp. 499-505 

23)森正武数値解析法，朝倉喜底，東京， 1984

24) Tapia， R. A.: Diagonalized MlIltiplier Methods and Quasi-Newtonル!ethodsfor Constrained 

Optimization， J. ofOptimizarioll Theory and ApplicatioI1s， 22 (1997)， pp. 135-194. 

25) (;11"理正夫，膝野和建・数値計算の常識，共立出版株式会社，東京， 1985 

26) Greensradt， J.: Variations on Variable-Metric Methods， Mathematics of Computalion， 24 

(1970)， pp. 1-22. 

197 



参考文章究

27) Dennis， J. E.， Jr. and More， J. J.: Quasi-Newton methods: Motivation and theory， SIAM 

Review， 19 (1977)， pp. 46・89

28) Amdah1， G_ M.: Validity of the single processor approach to achieving large scale computing 

capabilities， AFIPS conference proceedings， 1967 Spring Joint Computer Conference， 1967， 

pp.483・485

29) Bryson， A. E.， Jr. and Ho， Y. C.: Applied Optimal Control， Blaisdell Publishing Company， 

MA，1969 

30)加藤寛一郎，大屋昭男，柄沢研治:航空機力学入門，東京大学出版会，東京，1982.

31)牧野光雄.航空力学の基礎(第 2版)，産業図書，東京， 1989. 

32) Freeman， D. C.， Talay T. A.， Stanley， D. 0.， Lepsch‘R. A.， and Wilhite， A. W.: Design Options 

for Advanced Manned Launch Systems， J. of Spacecra仇andRockets， 32 (1995)， pp. 241-249. 

33) Beπ-y， W. and G.ralJert， 1-1.: Performance and Technical Feasibility Comparison of Rellsable 

Launch Systems: A Synlhesis of the ESA winged Launcher Studies， Acta Astronalltica， 38 

(1996)， pp. 333-347 

34) KoelJe， D. E.: Economics of SmalJ FulJy R臥 IsableLaunch Systems (SSTO vs. TSTO)， Acta 

Astronautica， 40 (1997)， pp. 535-544 

35) Freeman， D. C.， Talay T. A.， Stanley， D. 0.: Single-Stage田To-Orbit-Meeling the Challenge， 

Acta Astronautica， 38 (1996)， pp. 323・331

36)白水正男・宇宙往復機の重量評価と感度解析(その 1)SSTO第 l報，航空宇宙技術研

究所資料 TM-598，1989. 

37) Nomura， S.， Hozumi， K.， Kawamoto， 1. and Miya111010， Y.: Experime11lal Stlldies on 

Aerodyna111ic Characteristics of SSTO Vehicle at Subsonic 10 Hypersonic Speeds， The 161h 

International Symposillm on Space Technology and Science， 1988， pp. 1547-1554. 

38) Sakata， K.， Minoda， M.， Yanagi， R. and Nouse， H.: Hypersonic Turb0111achinery-Based Air-

Breathing Engines for the Earth-to-Orbit Vehicle， J. of ProPlllsion and Power， 7 (1991)， pp. 

108-114 

39)升谷五郎，若松義男。スクラムジェットの性能計算，航空宇宙技術研究所資料 TR-987

(1988). 

40)国立天文台編。理科年表(平成 10年版)，丸善， J在京，1998

198 



参考文献

41) Vanderplaats， G. N.: Numerical Optimizalion Techniques for Engineering Design， McGraw-

Hill， New York， 1984. 

42)坂和正敏非線形システムの最適化，森北出版株式会社，東京， 1986 

43)伊理正夫，今野浩，刀授業・最適化ノ、ンドブy ク，朝倉書広東京‘ 1995

44) ASNOP研究会編ーパソコン FORTRAN版非線形最適化プログラミング，日干IJ工業新

聞社，東京， 1991

45)茨木俊秀，福島雅夫:FORTRAN77最適化プログラミング，岩波書底，東京， 1991

46) 1-Ian， S. P.: Superlinear1y Convergent Variable Metric AIgorithms for General Nonlinear 

Programming Problems， Mathematical Programming， II (1976)， pp. 263・282

47) Han， S. P.: A Globally Convergent Method for Nonlinear Programming， J. of Optimization 

Theory and Applications， 22 (1977)， pp. 297-309 

48) Powell， M. J. D.: Variable Metric methods for constrained optimizaJ"ion， Mathema[ical 

Programming， The Statc of the Art， edited by Bachem， A.， Grotshel， M. and Korte， B.， 

Springer， Ber1in， pp. 288-311， 1983. 

49) Goldfarb， D. and ldnani， A.: A Numerically Stable Dual Method for Solving Strictly Convex 

Quadratic Programs， Mathematical Programming， 27 (1983)， pp. 1-33. 

50) Schmit Jr.， L. A. and Rall1analhan， R. K.: Multilevel Approach 10 Minimum Weigh[ Design 

including BlIckling Conslraints， AlAA J.， 16 (1978)， pp. 97・104

51) Sobieszczanski-Sobieski， J.， Barthelemy， J. F. and Riley， K. M.: Sensitivity of Optimum 

Solutions ofProblem Parameters， AIAA J.， 20 (1982)， pp. 129ト1299.

52) Kirsch， U.: An Improved Multilevel Structllral Synthesis Method， J. Srructural Mechanics， 13 

(1985)， pp. 123-144. 

53) Haftka， R. T.: An Improved Computa[ional Approach for MlIlrilevel Optimum Design， J 

S[ructural Mechanics， 12 (1984)， pp. 245-261 

54)鈴木克幸，大坪英臣:多段階最適化手法による船体構造最適設計，日本造船学会論文

集， 178 (1.995)， ppφ405-411. 

55) Batill， S. M.， Stelmack， M. A. and Sellar， R. S.: Framework for Multidisciplinary Design 

Based on Response-Surface Approximation， J. of Aircraft， 36 (1999)， pp. 287-297 

56) sryson， A. E.， Jr. and Ho， Y. C.: Applied Optimal Con[rol， Blaisdell Publishing Company， 

MA，1969. 

199 



参考文献

57) Be目s，J. T.: Survey of Numerical Methods for Tr句ectoryOptimization， J. of Guidance， 

Conlrol， and Dynamics， 21 (1998)， pp. 193-207. 

58) HulI， D. G.: Conversion of Optimal Control Problems inlo Parameler Optimization Problems， 

J. ofGuidance， Control， and Oynamics， 20 (1997)， pp. 57・60

59) Jorgensen， L. H.: Prediclion of Stalic Aerodynamic Characteristics for Space-SI1Uttle-Like and 

Other Bodies at Angle of Attack from 0
0 

10900 ，NASA TN 0-6996 (1973) 

60) Jorgensen， L. 1-1.: A Method for Estimating Static Aerodynamic Characteristics for Slender 

Bodies of Circular and ~、loncircular Cross Sec(ion Alone and with Lifting Surfaces at Angles 

of Artack from 0
0 

to 90
0 

，NASA TN 0-7228 (1973) 

61) MendenhalI， M. R.， Goodwin， F. K.， DilIenius， M. F. E. and Kline， O. M.: Computer Program 

for Calculating the Static Longi伽dinalAerodynamic Characteristics of Wing-Body-Tail 

ConFigurations， NASA CR-2474 (1975) 

62)山名正夫，中口博飛行機設計論，養賢堂，東京， 1978 

63)吉田憲司ー超音速旅客機の空力形状に関する要素研究について，日本航空宇宙学会

誌， 42(1994)，pp.403-415. 

64) Glatt， G. R.: WAATS -A Computer Program for WeighlS Ana1ysis of Advanced Transportation 

Systems， NASA CR-2420 (1974) 

200 



関連文献

学会誌論文

- 土屋武司，鈴木真二.数理計画法を用いた最適制御問題解法に関する研究(その 1) 

感度微分方程式の導入，日本航空宇宙学会誌， 45(1997)， pp. 23ト237

・ 土屋武司，鈴木真二.数理計画法を用いた最適制御問題解法に関する研究(その 2)

ブロック対角へシアン法の提案，日本航空宇宙学会誌， 46 (1998)， pp.497-503. 

・ 土産武司a 鈴木真ニースペースプレーンの機体設計と飛行経路の同時最適化に関する

数値解法、日本航空宇宙学会誌， 46(1998)， pp. 346-353 

国際会議発表論文

• Tsuchiya， T. and Suzuki， S.: A Study on Simultaneous Designrrrajectory Optimization of 

Spaceplane， International Symposium on Optimization and Innovative Design， 1997， 

Paper非158

• TSlIchiya， T. and Suzuki， S.: Spaceplane Tr町ectoryOptimization with Vehicle Size Analysis， 

14th IFAC Symposium on Automalic Con廿01in Aerospace， 1998， pp. 444-449. 

・Tsuchiya，T. and Suzuki， S.: Parallel Optimization for Large-scale Desi旦nand Control 

Problems， Proceeding of The 36th Aircraft Symposiull1， 1998， pp. 709・712.

• Tsuchiya， T. and Suzuki， S.: An Integraled Method for Shape and Flight Tr匂ectory

Oprimization of Spaceplane， Proceeding ofThe 37th Aircraft Symposiul1l， 1999， pp. 733-736. 

圏内口頭発表論文

・ 土屋武司，鈴木真二数理計画法を用いた最適制御問題解法に関する一考察，日本航

空宇宙学会第 27期年会講演会講演集， 1996，pp. 158-159 

201 



関連文献

- 土屋武司，鈴木真二スペースプレーンの機体設計/軌道の同時最適化問題解法につ

いて，第 34回飛行機シンポジウム講演集， 1996， pp. 367-370. 

・ 土屋武司，鈴木真二非線形計画法による最適制御問題のー解法，日本航空宇宙学会

第 28期年会講演会講演集， 1997， pp. 72-73 

・ 土屋武司，鈴木真二:軌道最適化を含む動的システムの最適設計，計算工学講演会論

文集， 1997， pp. 869-872 

・ 土屋武司，鈴木真二;最適制御問題に対する分散処理の適用，日本航空宇宙学会第 29

期年会談演会講演集， 1998， pp. 44-47 

・ 土屋武司，鈴木真二大規模最適市11御問題の分散処理に向けて，計算工学講演会論文

集， 1998， pp. 683-686 

・ 土産武司，鈴木真二一スペースプレーンの上昇軌道に対する並列最適化計算法，第 42

回宇宙科学技術連合講演会講演集， 1998， pp. 1227・1232ョ

・ 土屋武司，鈴木真二:宇宙往還機の概念設計と軌道の統合的最適化法，第 48回理論応

用力学講演会講演論文集， 1999， pp. 227・228

・ 土屋武司，鈴木真二再使用型 SSTOの概念設計に対する統合的最適化，日本航空宇宙

学会第 30期年会講演会講演集， 1999， pp. 205-208. 

・ 土屋武司，鈴木真二。スペースプレーンの機体形状と飛行軌道の統合的最適化法‘航

空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム '99，p. 39 

202 






