
 
 

 

  

1.   はじめに 
多目的設計探査[1]は，多目的設計最適化により得ら

れたパレート最適解もしくは実行可能解すべての設計

変数値や目的関数値について，自己組織化マップや分

散分析などのデータマイニング手法を用いて分析する

ことにより，設計上有益な情報を引き出す手法である．

近年，この手法の有効性が広く認められつつあり，航

空機設計[2,3]や宇宙往還機に関する研究[4]，はばたき

運動の空力に関する研究[5]，ロケットエンジンに関す

る研究[6]などに用いられるようになってきた． 
翼や翼型などの空力形状最適化において，空力性能

に関する目的関数を評価するためには，それぞれの設

計候補について設計変数値をもとに形状および空間計

算格子を作成し，数値流体力学等を用いて流れ場を得

た上で，目的関数値を計算するという手順が一般に必

要である（Fig.1）．そのため，それぞれの設計候補は

設計変数や目的関数の他にも，形状や流れ場データな

どをもっている．このことから，これまでのように設

計変数と目的関数の関係のみを分析するのではなく，

形状データや流れ場データなどの情報についても分析

を行うことができれば，より多くの設計に役立つ知見

が得られると考えられる．しかしながら，現状ではパ

レート解の持つ形状データや流れ場データなど，「空

間で定義されるデータ」の効率的な分析方法は提案さ

れておらず，いくつかの代表的なパレート最適解のみ

取り出して可視化しているにとどまっている． 
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Fig.1 空力形状最適化における設計変数から目的関数を

求める行程．目的関数を得るまでに様々な情報が得ら

れる． 
 
一方，近年の急速な流体計測技術の発達および計算

機性能の向上により，流体力学の分野における研究対

象は時間平均流れ場から乱流に代表される非定常流れ

場に移行しつつある．非定常流れ場は空間と時間の計

４次元の巨大なデータであり，非定常流れ場から有益

な情報を如何にして引き出すかが重要な研究テーマの

一つになっている．近年，非定常流れ場から有益な情
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報を引き出すための手法として固有直交分解(Proper 
Orthogonal Decomposition (POD)，統計の分野では主成分

分析，パターン認識の分野ではKarhunen-Loeve展開など

とも呼ばれる）が使われ始めている[7-10]．PODは統計

手法の一つであり，データを分散が最大になる直交基

底ベクトルの組み合わせに分解することにより，支配

的な現象を抽出することが可能である． 
近年，最適化の分野でも最適化手法の効率化を目的

として，PODが使われ始めている[10-15]．[10]や[11]で
は空力評価に用いるオイラー計算の効率化に用いてい

る．また，[12]や[13]では多くの目的関数を持つ多目的

最適化問題を効率的に解くために目的関数を縮約する

ことを目的としてPODを用いている．[14]や[15]では，

設計変数を固有直交分解し，主要なモードの固有ベク

トルを設計変数ととることで多くの設計変数を持つ設

計最適化問題を効率的に解く手法を提案している． 
本研究では，これまでのPODの最適化問題への利用

法とは異なり，多目的空力形状最適化問題のパレート

最適解のもつ形状データや流れ場データを固有直交分

解し，設計者に有益な知見を得る新しい手法を提案す

る．この手法により，パレート最適解の持つ形状デー

タや流れ場データなどのこれまで分析がほとんどなさ

れていなかったデータから設計に有意義な知識を抽出

することが可能になると考えられる．  
また，本論文では，提案する手法を多目的翼型形状

空力最適化問題のパレート最適解の持つ形状データと

一番簡単な流れ場データ（表面圧力係数分布）に適用

し，その有効性を検証する． 

2.   解析するパレート最適解 
本研究で解析を行うパレート最適解は下に示す多目

的空力形状最適化問題を解くことで得られた翼型であ

る． 
 
目的関数： 揚力係数 Cl（最大化） 

抗力係数 Cd（最小化） 
制約条件： 揚力係数 Cl>0，最大翼厚比＞0.10 
設計変数： 翼型を表現するB-Splineの制御点の(x,y) 

座標（Fig.2） 
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Fig.2 翼型の定義方法．翼型はB-Spline曲線で表現し，

前縁と後縁をのぞく６つの制御点の(x,y)座標を設計変

数とする．設計変数の数は１２である． 
 

パレート最適解は文献[5]で用いた多目的進化アルゴ

リズム(MOEA)を使って求めている．ここで用いた

MOEAは実数コーディングを用いている．人口サイズ

は６４，世代数は６０としている．初期集団は設定さ

れた探査範囲（Table 1）全体をカバーするようにラン

ダムに生成する．各設計候補の適応度はパレートラン

キング[16]，シェアリング[17]，および制約条件取扱法

[18]に基づいて決定される．新しい世代の親集団はベス

トN選択とルーレット選択により選ばれる．交叉には

BLX-0.5をもちい，突然変異には一様突然変異を突然変

異率0.2で用いている． 
 

Table 1 設定探査領域 

Design parameter lower bound upper bound
x1 0.66 0.99
x2 0.33 0.66
x3 0.01 0.33
x4 0.01 0.33
x5 0.33 0.66
x6 0.66 0.99
y1 -0.1 0.10
y2 -0.1 0.10
y3 -0.1 0.10
y4 0.0 0.20
y5 0.0 0.20
y6 0.0 0.20

 
 

それぞれの解の揚力係数および抗力係数は，翼型周

りの空間を離散化し，２次元Navier-Stokes方程式を解い

て得られた流れ場（密度分布，速度分布，エネルギー



 
 

 

分布）からもとめる．２次元Navier-Stokes方程式を解く

ために用いた計算コードはTVD上流差分[19]，LUSGS
陰解法[20]，Baldwin/Lomaxの乱流モデル[21]，多重格子

法[22]をベースとしている．詳細については文献[23]を
参照されたい． 

-0.1

-0.05

0

0.05

0.1

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

y/
c

x/c

y

 
Fig.3 翼型表面の格子点上で定義されたy座標． 

 
得られた解の分布と揚力係数最大翼型，揚抗比最大

翼型，抗力係数最小翼型まわりの圧力分布をFig.4に示

す．得られたパレート最適解は８５個である．また，

これら３つの解の形状と表面圧力係数分布の比較を

Fig.5に示す．抗力係数が小さい翼型は強い衝撃波を作

らず抗力を小さく抑えており，揚力係数が大きい翼型

は上面に強い負圧領域を発生させ，揚力を稼いでいる．

また，揚抗比が大きい翼型はよく知られたスーパーク

リティカル翼型に似た形状になっていることがわかる．

これらのことから得られた解は厳密なパレート最適解

のよい近似解になっていることが確認できる． 
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Fig.4 得られた解の分布といくつかの解のまわりの流れ

場（圧力分布）． 
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Fig.5 抗力係数最小，揚抗比最大，揚力係数最大の翼型

形状と表面圧力係数分布． 

3. 固有直交分解を用いたパレート最適

解の解析手法 
本手法のアイディアは，パレート最適解の形状およ

び流れ場データをPODを用いて主成分に分解し，その

成分および強度を可視化することにより，多数のパレ

ート最適解の持つ形状や流れ場データから設計者に役

に立つ情報を抽出することである． 
本研究ではSirovichが提案したsnapshot POD [24] を用

いる．ここでは８５個の得られたパレート最適解のも

つデータ（翼型表面上の形状データ(y座標)および表面

圧力係数分布Cp）を分析する．パレート最適解の番号n
をFig.6に示すように抗力最小解をn=1，揚力最大解を

n=nmax(=85)と定義する．  
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Fig.6 パレート最適解の番号付け 
 
このときパレート最適解の形状データもしくは流れ

場データは式(1)のように平均値と擾乱成分に分解され

る． 
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ここでjはy座標や物理量の定義される格子点の番号で

j=1,…,jmax(=137)である．擾乱成分を線形分解すると 
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と正規化された固有ベクトルam(n)と直交基底ベクトル

q’baseの線形和で表現できる．ここでmはモードの番号で

ありm=1,2,…mmax-1,mmax(=nmax)である．Snapshot 
PODでは，それぞれの固有ベクトルam(n)は，式(3)で表

されるエネルギーを最大にするように決定される． 
  

),(
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1

2 mjq
j

j
base∑

=

′ , m=1, 2, …, mmax       (3) 

 
このようなamは式(4)の共分散行列の固有値問題を解く

ことで得ることができる． 
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4.   結果 

4.1   PODをもちいた翼型形状の分析 
はじめに，翼型形状の分析を行う．Fig.7に各モード

（各主成分）のエネルギー比率を示す．第１主成分が

85%で支配的なモードで，第１～第４主成分で全体の

99%以上を占めていることがわかる． 
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Fig.7 各モード（各主成分）のエネルギー比率． 
 

Fig.8およびFig.9に平均形状と各モードの直交基底ベ

クトルおよび固有ベクトルを示す．Fig.9から，nが小さ

い翼型（抵抗が小さい翼型）は第１主成分の固有ベク

トルが正で，揚力が大きくなるにつれて小さくなり，

揚力が大きな翼型では負の値になっていることがわか

る．Fig.8にある第１主成分の基底ベクトルもあわせて

考えると，このことは抗力が小さい翼型では前縁付近

の上面および約15%コード長から後縁までの下面を下

げて迎角を小さくし，揚力が大きい翼型は上面および

下面をあげて迎角を大きくしていることに対応してい

ると考えられる（Fig.10の再構築された翼型をみるとわ

かりやすい）．つまり，第１主成分は迎角変動に大き

く寄与していると考えられる．また，第１主成分の直

交基底ベクトルをみると，後縁付近の上面の形状変更

にも大きな影響を与えていることもわかる． 
 第２主成分の固有ベクトルは，抗力が小さい解では

正の値を持ち， n=42付近で最小の負の値を持ち，また

徐々に増加し正の値に転じている．また，Fig.8にある

第２主成分の基底ベクトルは後縁付近で上面・下面と

も大きな負の値をもっていることが特徴である．この

ことから，抗力が小さい翼型については後縁のカンバ

ーを小さくし，揚力が上がるにつれて後縁のカンバー

を強くしている効果を持っていることがわかる．つま

り第２主成分は後縁のカンバーの変動に対応した成分

だと推測される．なお，揚力が非常に高いものについ

ては第２主成分の固有ベクトルは正の値に戻っている

が，これはFig.10をみればわかるとおり，非常に大きな

n（およそn>70）では第１主成分が非常に強いカンバー

を作り出しているため，それを適正な値に緩和する目

的で正の値になっていると考えられる． 



 
 

 

 第３主成分および第４主成分については大きな傾向

がFig.9からはつかみづらいが，Fig.8をみるかぎり，第

３成分は後縁の広がり角に関する効果，第４主成分は

前縁半径に関する効果に対応していると推測される． 
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Fig.8 各モード（各主成分）の直交基底ベクトル x’j,m 
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Fig.9 各モードの固有ベクトル am(n) 

 

4.2   PODをもちいた表面圧力係数分布の分析 
つぎに，表面圧力係数分布の分析を行う．Fig.11に各

モード（各主成分）のエネルギー比率を示す．翼型形

状の分析結果と同様に，第１主成分が支配的で，全体

の79%の強さを持つ．また，第１～第４主成分で全体

の99%以上を占めている． 
Fig.12およびFig.13に平均表面圧力係数分布と各モー

ドの直交基底ベクトルおよび固有ベクトルを示す．

Fig.13をみると，第１主成分および第２主成分の固有ベ

クトルは，形状の分析結果と同じような傾向を示して

いることがわかる．Fig.12からは第１主成分が前縁から

90%コード長付近まで影響を与え，抗力が小さい翼型

は上面で流れをあまり加速させず下面は加速させてお

り，揚力が大きくなるにつれて上面で強く加速させ，

下面ではあまり加速をさせていないと言うことがわか

る．また第２主成分は後縁付近で特に強い影響を与え

ていることがわかる． 
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Fig.11  各モード（各主成分）のエネルギー比率． 
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Fig.12 各モード（各主成分）の直交基底ベクトル x’j,m 
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Fig.13 各モードの固有ベクトル am(n) 
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Fig. 10 いくつかのパレート最適翼型と，平均形状に各モードの直交基底ベクトルを累積して再構築した形状の比

較．左上が抗力係数最小の解で右下が揚力最大の解． 



 
 

 

5.   まとめ 
本研究では，固有直交分解をもちいて，多目的空力

形状最適化問題のパレート最適解がもつ，形状データ

や流れ場データを分析する新しい手法を提案した．こ

の手法は，主要な主成分（モード）と，それらの固有

ベクトルの分布をみることで，これまで（事実上）不

可能だった多数のパレート最適解の形状データや流れ

場データを分析することを可能とする．また，１）各

主成分の効果が定量的に評価できる，２）各主成分は

直交しているため，主成分を別々に議論することがで

きる，ということも本手法の特徴である． 
本論文では，形状データおよび（流れ場データの一

例として）表面圧力係数分布データの分析を行い，そ

の有効性を示した． 
本論文では，多目的空力最適化問題に適用したが，

その適用範囲は空力最適化問題に限らない．またここ

で適用した問題は２目的問題であったが，固有直交分

解はデータの順序は結果に影響しないため，パレート

最適解に適当に番号をつけ解析を行い，固有ベクトル

を自己組織化マップ等で分析することで，３目的以上

の問題にも適用可能であると考えられる． 
本手法は３次元流れや非定常流れを持つ問題により

効果を発揮することができると考えられる．今後はタ

ービンブレードの最適化結果，３次元羽ばたき運動の

最適化結果等に適用し，その有効性を示したい． 
また，劣解も含めた分析，設計変数値の分析，パレ

ート解をクラスタリングさせたあとでの分析に、今後

固有直交分解を試していきたい． 
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