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A new approach to extract useful design information from flow data of Pareto-optimal solutions is 
proposed. The proposed approach uses proper orthogonal decomposition to decompose flow data of 
Pareto-optimal solutions into principal modes and corresponding Eigen vectors. To show the capability 
of the proposed approach, pressure field around Pareto-optimal solutions of an aerodynamic transonic 
airfoil shape optimization is analyzed. The result shows that the proposed approach is useful to analyze 
flow field of Pareto-optimal solutions. 
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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]
やロケットエンジンに関する研究[3]などに用いられるよ

うになってきた． 
しかしながら，設計変数と目的関数間の関係をみてい

るだけでは，その設計問題の背後にある物理現象を明ら

かにすることは難しい．たとえば，遷音速翼の空力多目

的最適化問題について，パレート最適解すべての流れ場

データを分析すれば，衝撃波の発生や流れの剥離が空力

抵抗を増加させることがわかるが，設計変数（例えば，

前縁半径やねじり角のスパン方向分布）と空力抵抗との

関係をみていても上記のような物理現象を理解すること

は難しい．また，設計変数と目的関数の間の関係をみる

場合は，得られる知見がパラメータ化手法に依存してし

まうことも指摘されている[4]． 
著者らは文献[5]でパレート最適解のもつ形状データや

表面圧力分布からのデータマイニングに固有直交分解

(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）が有効であることを示した．PODは

統計手法の一つであり，データを分散が最大になるモー

ドと固有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． 
本研究では，PODを用いたパレート最適解からのデー

タマイニング手法を，多目的空力遷音速翼型形状最適化

問題のパレート最適解のもつ空間圧力分布に適用し，空

間流れ場データからのＰＯＤを用いたデータマイニング

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（図１） 
  設計条件： 一様流マッハ数 0.8 
      レイノルズ数（コード長基準） 106 
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図１ 翼型の定義方法 

 
パレート最適解は文献[6]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．人口サイズは６４，世

代数は６０としている．MOEAに関するその他のパラメ

ータ値は文献[6]とおなじである．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からもと

める．２次元Navier-Stokes方程式の解法の詳細については

文献[7]を参照されたい． 
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図２に示す．

得られたパレート最適解は８５個である．揚抗比が最大

の翼型はスーパークリティカル翼型と同様の特徴を持つ

形状になっており，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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図２ 得られた解の分布といくつかの解の空間圧力分布 

 
3． PODを用いたパレート最適解の解析手法 

PODを用いて，得られたパレート最適解の２次元静圧

分布からのデータマイニングを行う．本研究ではSirovich
が提案したsnapshot POD [8] を用いる． パレート最適解

の番号nを図３に示すように抗力最小の解をn=1，揚力最

大の解をn=nmax(=85)と定義する． 
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図３ パレート最適解の番号付け 

 
通常，PODでは得られる各モードの分散値（情報量）

を最大にするため，平均値からの擾乱を解析するが，得

られたパレート最適解の圧力分布の平均値からの擾乱に

ついて議論することは特に意味がないので，パレート最

適解を分析する際には，パレート解の代表（たとえば中

央のパレート最適解）のデータからの擾乱などを議論す

るのがわかりやすいと考えられる．ここでは揚抗比最大

の解がほぼ中央に位置するため（８５個のパレート最適

解のうちの４０番目），揚抗比最大の解からの擾乱につ

いて解析を行う． 
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ここでj=1,jmaxは物理量（本研究では静圧）の定義される

格子点の番号であり，jmaxは9849（コード方向格子点数

201x垂直方向格子点数49）である．擾乱成分をPODを用

いて線形分解すると 
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と正規化された固有ベクトルam(n)と直交基底関数 
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(=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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このようなam(n)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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ここで 
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4． 結果 

図４に１０番目のモードまでのエネルギー比率を示す．

第１モードが支配的になっていることがわかる（79%以

上）．第２モードまでで全体の90%以上を占めていること

から，以下では第１及び第２モードを元に，静圧分布か

らのデータマイニングを行う． 
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図４ 各モード（各主成分）のエネルギー比率 

 
図５，６に第４モードまでの固有ベクトルの成分を示

す．図５が横軸にnをとった場合，図６が横軸に揚力係数

をとった場合である（nと揚力係数の関係は図３を参照）．

この図から，パレート最適解は３つのグループに分けら

れることがわかる．抵抗が小さい解(1≦n≦39)は第１モー

ドおよび第２モードの固有ベクトルの成分が負であり，n
が増えるにつれて（揚力が増えるにつれて）ゼロに近づ

く．揚抗比が大きい解(40≦n≦52)は第２モードの固有ベ

クトルの成分がほぼゼロであり，nが増えるにつれて第１

モードのみゼロから増えていく．揚力が大きい解(53≦n
≦85)は大きな正の第１モード固有ベクトル成分と大きな

負の第２モード固有ベクトル成分を持つ． 

図７にＰＯＤ解析の基準とした揚抗比最大翼型の圧力

分布および第１モードと第２モードの直交基底関数を示

す．第１モードの直交基底関数は，1)上面側，および，2)
前縁付近の下面側，の静圧分布に強い成分を持っている

ことがわかる．第２主成分の直交基底関数は，1)上面側，

2)前縁付近の下面側，および，3)後縁付近の下面側，の静

圧分布に強い成分を持っていることがわかる．このこと

はパレート最適解の間で圧力分布は上面，下面前縁付近

と下面後縁付近でのみ大きくことなっていることをしめ

している． 
さらに，パレート最適解の静圧分布が式(1)および(2)で

表されることを考えると，得られた固有ベクトルおよび

直交基底関数から，以下のことがわかる． 
１）後縁付近の下面側の圧力分布については第１モード

の直交基底関数はほぼゼロであり，第２モードが支

配的である．第２モードの直交基底関数の成分が正

であることから，揚抗比が大きな翼型(40≦n≦52)が
もっとも後縁付近下面での圧力分布が大きくなり，

後縁付近下面で圧力を上昇させることが揚抗比を最

大にするために必要であることがわかる．また，抵

抗が小さい翼型群については，揚力の上昇とともに，

後縁付近下面圧力を上昇させていくが，揚力が大き

い翼型群については，後縁付近下面圧力はほぼ一定

となっていることがわかる． 
２）前縁付近の下面側の圧力分布については，第１モー

ドの直交基底関数は負であり，第２モードは正でそ

の絶対値は第１モードのほぼ1/2倍になっている．抵

抗が小さい解（1≦n≦39）については，第１モード

の固有ベクトル成分は，第２モードの固有ベクトル

成分の約半分である．このことは，抵抗が小さい解

については前縁付近の下面側の圧力分布は揚抗比最

大の解の圧力分布とあまり違いがないことを示して

いる．揚抗比が大きい解(40≦n≦53)については第２

モードの固有ベクトル成分がほぼ一定であることか

ら，下面前縁付近の圧力は揚力が増えるにつれて減

少することがわかる．揚力が大きい解(53≦n)につい

ては第１モードおよび第２モードの固有ベクトルの

成分は逆符号になっており，揚力が増加するにつれ

て，前縁付近下面の圧力が急激に小さくなることが

わかる． 
３）上面側の圧力分布についても同様に，抵抗が小さい

解（n≦40）については上面の圧力分布は揚抗比最大

の解の圧力分布とあまり違いがなく，揚抗比が大き

い解および揚力が大きい解(40≦n)についてのみ揚力

が増加するにつれて，上面の圧力が急激に小さくな

ることを示している． 
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図５ 第４モードまでの固有ベクトルの成分（横軸：n） 
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図６ 第４モードまでの固有ベクトルの成分（横軸：揚力） 

 

 
(a) 揚抗比最大の解の圧力分布 

 
(b) 第１モード 

 
(c) 第２モード 

図７ 揚抗比最大翼型の静圧分布と直交基底関数 

 
5． まとめ 

本研究では，PODを用いたパレート最適解からのデー

タマイニング手法を，多目的空力遷音速翼型形状最適化

問題のパレート最適解のもつ空間圧力分布に適用し，空

間流れ場データからのＰＯＤを用いたデータマイニング

の有効性を検証した． 
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． 
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