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シミュ レ
ー

ションの世界

超音速旅客機 開発 に お ける数値流体 力学シ ミュ レ
ー シ ョ ン

松　島　紀 　佐
＊

　 ABSTRACT 　 Two 　leading　edge 　research 　projects　oll　nex ［ generation　SST （supersonic 　Lransport ）are 　preseDted

frem　thc　vi じ wpoint 　of 　sinlul 置tion 　technology 　in　aerodyllamics ．They 　airn 　the 　development 　ot
’
　environtnental 　conscious

SST　that　has　high　energy 　efficiency　and 且ow 　noise ，　One　is　JAXA ’
s （Japan　Aerospace　ExplQration　Agency）NEXST

prQject　and 　the 　other 　is　a　Biplane 　SST 　pr｛）jeoL　t翫at　started 　at　the　T 〔Dh 【）ku 　University ．　In　both　pr 〔）jects，　CFD 　si11 川 latk川

is　regarded 　as　an 　important　tool　to　develop　high　performance　aircraft ．　In　the　NEXSTprojecL 　iI　is　one 　of 亡he　major

objectix ，es　t⊂｝ enhance 　and 　refine 　CFD 　design　technlques　and 　construct 　a　virtua 】design　systc   in　computers 、Thcrcforc

an　aerodynamic 　inverse　problem　design　system 　has　been　developed　and 　a　natural　laminar　wing 　has　been　successfully

designed　by　the　design　system ．　ln　the 　Biplane 　SST　projec［，　allnost 〔，f　the 　all　ideas　about 　a　bip】a聡 has　been 　examined

by　CFD 　simulation ．　Thc　projcct　shows 　CFD 　cnables 　a　researcher 　to　build　an 　innova［ive　but　unconvemional 　airplane ．

He （She）can 　d｛） many 　investigations　to　check 　its　ec ｝nc 叩 t　and 　rcfine 　the　idca　without 　wind 　tunnd 　expcrimcntal 　cost ．

1． は じめ に

　オ リ ン ピ ッ ク の 標詒 で もあ る 「よ り速 く」 と い うフ

レ
ーズ は 人 類 の ス ピー

ドに 対す る 憧 れ を示 し て お り，

航 空 機 は，其 の 憧 れ と 人 や 物 の 地 球的移 動 の 社会的必

要性 が 相 ま っ て進化 して きた の で ある．動力 に よ る 初

飛行 は 1903年 VVright兄 弟 に よ っ て 達 成 さ れ，最初 の 超

音速飛行 は 1947 イトに Bcl］−XS −1 に 乗っ た米空軍大尉

Chuck　Yeager に よ っ て 成 さ れ て い る．また，現在 の と

こ ろ 最初で 最後 の 商用超音速旅客機 で あ る Concorde

は
， 初飛行 が 1969年 ， 営業運航開始が 1976年 で あ る．

超音速機 に 関 し て 言 え ば，その 後 30年，軍用機 は進化

し新機種が い くつ か 出現 し た が
，

一
般旅客 の た め の

SST〔超音速旅客機）の 新機種 は実現 して い ない ．それ

ど こ ろ か 離陸時 の 事故が きっ かけで Concordeは 2003

年 に 運航終了 と な っ て い る ．一
方で ，政 治経済か ら 観

光娯楽 に 余 る まで 人 々 の 活動が地球規模 に な っ て きて

い る現在，高速 で 〔つ まり短時間内 に 艮距離）移動で き

る 超 音速機を 望む声は 小 さ くない ．こ れ まで も，実現

に は至 らな か っ た が 欧米 な どで は継続的 に SST の 改良

に つ い て 研究が 行なわ れ て きて い る ．最近 で は 例えば，

CoinpuLatk｝η al　Fluid　Dymamic 　Simulat．ion　in しhe　Developmen 吐

of 　Supersonic　Transpoft．　By 　Ki，sa 　Matsu 〜himfi（Dept．　of 　Aero−

space 　Engineerlng．　Tohoku 　Unlverslty）．
＊

東北大学 ⊥ 学研 究 科航 空 宇 密⊥ 学専攻

米 国 の QSP （Quiet　Supersonic　Platform）計 画 が 話題 と

な っ て い る d．1．我 々 に 見え る限 りに お い て ，米国 QSP
は 商 用 民間機 と して 旅各 10人 程．度 の ビ ジ ネス 超 音速 機

開発 を近 い 将 来 の タ
ー

ゲ ッ トと して い る よ うで あ る 2♪．

勿論，日本 で も超 音速旅客機 の 研究 は行 な わ れ て い る，

以 下 に 2 つ の 研究 を紹介す る．両方 と も数値流体力学

（CFD ）と分類 さ れ る シ ミ ュ レ
…

シ ョ ン 技術が 大 き な役

割 を果 た して い る．まず，2 章で は，1995年 か ら始 ま っ

た NEXST 〔Natienal　Exp じrimcnta1 　Supcrs｛mic 　Transport ）

プ ロ ジ ェ ク トに つ い て 述べ る ．こ れ は
， 現在 JAXA （宇

宙航空研究開発機構）の 部 とな っ た 旧NAL （航空宇宙

技術研 究所）の 卞導 の トに 行 な わ れ て い る．ボ ス ト

Concorde を意識 した
， 次世代 SST 開発の た め の 新 しい

空力要素技術 と進化 した空力設計手法 の 確立を凵指 し

た プ ロ ジ ェ ク トで
／1．51

，実際の SST の 1110 縮尺 モ デ ル

機 が 製 作 さ れ た ．こ の プ ロ ジ ェ ク トで は，CFD （数値 流

体力学）シ ミ ュ レ
ー

シ ョ ン に よ る数理設計 を進化 した空

力設計手法 （技術）として 位置づ け，設計手法 自体が研

究対象と され た．また，製作され た モ デ ル 機は 研究成

果 で ある シ ミュ レーシ ョ ン 設 計技術 を駆使 して 設計 さ

れ た．続 く3 章で は 20  4 年 か ら東北大学流体科学研究

所 で 始 ま っ た，革新的 な コ ン セ ブ
．
トを用 い た 複葉 型

SST の 基礎研究｛，− s）tこつ い て簡単に述 べ る．大胆 な発

想 を仮 想現実 の 航空機で 試 し実際の 設計開発 に 牛 か す

こ とが，計算機 シ ミ ュ レ ー
シ ョ ン の 機動性 と経済性 の

32 シ ミ ュ レ
ーシ ョ ン 　第 25巻第 2号
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恩忠 の トで 可能 に な りつ つ あ る こ と を示 した い ．

2．　 従来型超音速旅客機次世代モ デル の 開発

　 2．1 開発 の 概要

　 2005 年 10 月 に 日本が オ
ー

ス トラ リ ア で イJなっ た超

音迷機 の 飛 行実験 ・9」 D が 成功 した 事 を ご 存知の h も多

い と思 う．具 の プ ロ ジ．L ク トが こ こ で 述べ る NEXST −

1プ ロ ジ ェ ク トで ，図 1が 開発 され た 機体 で あ る
’1．図

2 は，具の 機体が マ ッ ハ 2 で 巡 航す る 時 の 機体周 りの

空気の 流 れ の シ ミュ レ
ー

シ a ン 結果 で ある，こ の 機体

に は   Arr。 w 翼，  Wa 甲 翼設計理論揚力分布，  Area−

rule 胴依   日然層 流 翼 と い o た新しい 空 力要素技術が

盛 り込 ま れ ，超音速巡 航時 の 抵抗低減つ ま り揚抗比向

上 とい う ミ ッ シ ョ ン が 与え られ た．因み に Concorde機

が 太
’F洋横断不可能 なの も運 賃が 大変 に高額 で あ るの

も揚抗比 が 低 い こ とに 原囚が あ る．抵抗低減の た め の

技術 の う ち   一  は 以前か ら知 られ て い るが ，摩擦抵

抗低減 に 効果 の ある   自然層流翼 をSST 形態 で実現す

る こ と は 世界初 の 試 み で あ っ た．こ の 自然層流翼設詐

はCFD シ ミ ュ レ
ー

シ ョ ン 技術 と逆 問題 設刮 ソ ル バ ーを

用 い 計算機上 で 首尾 よ く行なわ れ た．こ の 経過 を 2．2

図 1NEXST −1 飛争亅実験モ デ ル 1

図 2　NEXST −1 周 りの 流 れ Nuvier−Stokesシ ミ ュ レ ーシ ョ

　 　 ン 結果 ：マ ソ ハ Z．0，迎 角 2e，高度 15，000m を巡航 中

　 　 の 空気 の 流れ

で 述べ る．空力 に お け る逆問題設計 とは，良好 な空 力

性能 に 皇 る圧 力分布を 人力 して h程式を解 き，形状を

解 と して 求め る 力法 で あ る．対比 され る 設 計法 に は最

適化法があ る が，最適化法 よ り百1算量が 格段 に 少 な い

こ とが ，逆問題解法 の 長所 で あ る．

　飛行実験 の 結果 は現在解析中で あ る が ，そ れ以 前に

行なわれた風洞実験や CFD シ ミ．エ レ
ー・

シ ョ ン に よ o て

得 られ た NEXST −1 の 性能 を換算 して Concorde機 と比

較す る こ と で ，揚抗比 の 向 上 が 確 か め ら れ て い る ，

Conu 〔｝rde 機 6．9 に対 して NEXST −1で は 8．3で あ る，太

平洋横断 に は 11以上必要 で あ り更なる改善が 1 まれ る

もの の ，こ の 揚抗比 20 ％ 向 F．とい う数字 は 画期的 な値

で あ る，NEXST −1は翼と胴 体 の 空力性能向上 に注 口 し

た 機体開発 で あ っ た の で 無推進系 ク リ
ー

ン 機体 モ デ ル

が 開発 され 飛行実験が行な わ れ た ．推進系が ない た め

ロ ケ ッ トに乗せ て飛行高度 の 22、000m上 空 に到達 させ ，

そ こ で ロ ケ ッ トを分 離 させ る．其の 後，NEXST −1モ デ

ル 機 を制御 し ト空 18，000m 　
一一15，000m で マ ソ バ 2 の 巡

航状態に 至 ら し め，各種物理 量 を計測す る．詳 し くは，

参考文 献4，5）を参照 し て頂 きた い ．其 の 飛 行実験時の

打 ち上 げ の 様子 が 図 3 と図 4 で あ る 1．飛行実験 の 立

案
・
計画 に お い て も様々 な段階 で CFD 解析が利用 され

た．其 の
一
例 の シ ミ ュ レ

ー
シ ョ ン 結果 を 図 5 に 示 す．図

5 は，超音速飛行状態 で NEXST −1実験機 と ロ ケ ッ トを

分離す る 際 の 空 間圧 力等高線図 で ，物体各部 にか か る

JJを見 る こ とが 出来 る ．

　2．2　自然層流翼 CFD 設計

　 Con 。orde の 様 に 細長 い 胴休 に 大 き な後退角 を持 っ た

デ ル タ 形 主翼 をつ けた 従来 断「∫SST に お い て は 抵抗の 約

図 3NEXST −1飛行 実験 ：打 ち 上 げ直前 9

半成 18年 6 月 33
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図 6　NEXST −1 日然層流 翼設計 の BASELINE 形状 ：

　 　 平面 図 と側 面 図 （目 盛 りは イ ン チ ）

図 4NEXST −］飛行実 験 二打 ち ヒげ 直後
〜）

図 5　NEXST −1とロ ケ ソ ト周 りの流 れ ：飛行実験 分離時 の

　 　 NaVier−Stokes シ ミ コ レ
ー

ン コ ン 結 果

図 7　NEXST4 自然層 流羊翼の 逆問 題 反復 解法設 計 フ ロ
ー

　 　 チ ャ
ー

ト

半分 が 摩擦抵抗 で ある ．その た め
， 摩擦 に よ る 抵抗 の

低減技術 は 次世代 SST 開発 に と っ て 必須 で あ る とい わ

れ る．只 の 低減処法 の ひ と つ が 主翼表面の 流 れ が 出来

る だけ層流状態を保 つ よ うに 翼の 表面形状 をT．夫す る

自然層流翼設計 で あ る ．境界層遷移理論 に よ る とデ ル

タ形 の 翼 上 面 で 層流状態が 長 く続 くため に は 翼 の 各ス

パ ン 位置 に お い て，前縁近傍 で 急激 に膨張 しそ の 後主

流力向 に ほ ぼ
一

定値 とな るス テ ッ プ関 数的な1卜力プ ロ

フ ァ イル を 特 つ べ きで あ る と推論 され る．こ の rl寺，翼

下 面 の 圧 力 プ ロ フ ァ イ ル は 誘導抵抗 と呼ばれ る揚力 に

起囚す る抵抗 を最小 に す る よ うに決定す る （図 8の Tar−

get）1・力参照，．そ の よ うな 丿1：力分布を実現で きる形状

を決定す る こ とが 出 来 れ ば，自然層流 翼が 設昌1で きる

わ けで あ る，つ ま り，逆 問 題 を解 く設 計手法が 必 要 と

され，そ の 手法や 設計 シ ス テ ム が NEXST −1プ ロ ジ J ク

トで 独 自に 開発 さ れ た H −B ’．

　 （1） 線型理論に よ る Baseline 形状 の設定

　NEXST −1卞 翼 の 逆問題設前 を行 な う た め に は，初期

値 となる Baseltnc形状 をまず設定 しなけ れ ば な らない ．

其の 設定も超音速線型理論 の 数学 モ デ ル を 用い ffl算機

Lで 行 なわ れ た，線型 理 論 は 翼厚 を 無視 した 近似で あ

る ため，翼表面 （上 卜
．
面）の 形状 は 決定 で きない ．そ こ

で ，線型理論で 決定 され た 平均 面 に，NASA で 開発さ

れ た NACA66003 翼型 とBoemg 杜 で 以前研 究 され て い

たSST の 翼厚分布 とを混合 した厚 み を乗 せ たもの が 表

面形状 と され た．Baseline形状 の 平面図 と側面 図 を図 6

に 示 す ．

　 （2） 翼表面 形状 の 逆問題設計 TL

　図 7 が 超音速逆問 題 設百「の 流 れ 図 で ある．初期形状

Cf
，｝
）か ら 出発 し，　 CFD シ ミ ュ レーシ ョ ン と逆問題解析

〔形 状 修正 1を交互 に繰 り返 し，シ ミ ュ レーシ ョ ン で 求

ま っ た実現 圧力分 イ1∫が 囗標 r［力分 布に 十 分 近 くな っ た

と こ ろ で 設計終 rとす る 反復手法で あ る．逆 問題 は 目

標 圧 力 と現在 の 形状 で 実現 さ れ た 圧 力分廊の 差 1△Cp 〕

を 与える と形状 の 修 正 号 （△f）を解 と して 算出す る よ う

に 定式化 した．3 次元超音速 ポ テ ン シ ャ ル 流の 双曲型

．34 シ ミ ュ レ
ー

シ ョ ン 　第 25 巻第 2号

N 工工
一Eleotronlo 　Llbrary 　



Japan Society for Simulation Technology

NII-Electronic Library Service

Japan 　Sooiety 　for 　Simulation 　Teohnology

121

偏微 分 方程式 が 共 佐力程式 で あ る ．其の 方仕式 を，グ

リーン 関 数 を用 い て 積分方イ1．式 に変形 し ， 圧力か布

（cp　il．1’，♪p）か ら翼表面形状曲面 〔z ＝．f（x，）））を決 め る 数

学 モ デ ル と した．圧 力分布の 評価 は Navier −Stekes シ

ミ ュ レ
ー

シ ョ ン で行っ た．

　設計は飛行速度マ ッ ハ 2．0，機休艮 11＿5m ，飛行高度

15，000m ，揚力係数 〔無次元景 ）O，］ と い う桑件で な さ

れ，翼厚拘束条件 と して 翼断面 の 最 大厚み の 上 限 と下

限 が指定さ れ た．図 7 に 矢印 で 手川fiの 不 され る 設計

ル
ープ を 12回反復後，実現月

．
力 と 冂標 圧 力 の 差が 最 小

と な っ た の で ，そ の 結果 を没 計形状 と した．設計結果

を図 8 に 示 した ．（a ）に 70％ 十 ス パ ン i， 19 （図 6参照）に

おけ る Baseline形状 と設計形状 で の Cp 分布 を，〔b）に

翼断而形状 を プ ロ ッ ト して い る．Baseline形状 が大き

く修正 され て い る こ とが わ か る．〔a）図 に は，設 討形状

くp分布 と重 なっ て しまい ，判別 し に くい か も しれ な い

が ，囗標 と した Target の Cp 分布も実線で 示 した．逆 問

題 攴計 に よ り，所望 の 目標圧 力分布を 実現 で きる，従

来 には ない 異断面形状が習 〜れ た こ とが わ か る，

3．　 革 新的形状 の超 音速旅客機 の開発

　規定 の ペ ー
ジ数を多少超える か もしれない が，CFD

シ ミュ レ
ー

シ ョ ン を 創造的 な設計 ツ
ー

ル と して 利用 し

て い る研究 に つ い て 是非触 れ て お きた い ，こ の 研究 は

シ ミ ュ レ
ー

シ ョ ン の 経済性 と機動性 を背 県に，革新的

な航空機 の ア イデ ア を計算機上で 実現 し共の 概念 を検

　 ．囗 z

　 ．OI5
　 ．D　1
　 尋〕05Cp

　 OO5

　 01

　 015

　 D2

　 025

　 03

D

Z

．001

．OO2
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図 8　設計 初期 と終了時点で の 1 実現 〕土 力 〔Cp 〕分布 と（b）

　 　 形状 の 比較 ：主翼 の 70 ％ 半 ス パ ン 断 曲仁置 （図 6 婁

　　 照 〉で の 比較

．寸す る と い う，CFD の 航 空 機 開 発 にお げ る 将 来 的 な 役

割 を 示唆す る試 み と見 る こ とが 出来 る か ら で あ る ．

　こ の 研究 で は，従来 の SST に用 い ら れ て い る 1枚 異

の 形状 に と ら わ れ ず，複葉翼の コ ン セ プ トを 新 し く導

入す る．つ まり，超音速飛行 に 随伴す る 強い 衝
Ptt皮を，

翼問で の 相互 1渉 を利用 して 消滅 させ よ うとす る もの

で ある ，こ の ア イデ ア 自偉
’
は 占く，ド イツ の 航 空 力 学

者で あ る Brtsemann に よ り 1935年 1 壱表 さ れ た 14．／．彼

は Dlamond 翼をコ
ー

ド長 方向に 切 っ て ，衝睾波 の 」ン：つ

面 を 向か い 含 わせ る 事 に よ り， 外 。 匹に 漏 れ る 衝撃波 を

完全 に 相殺で きる 事を線型理論 に よ り示 した と され て

い る
II ．翼 の 厚み （体積 N 起囚 して 衝撃波 が 発生 し造

波 抵 抗 （体 積依存 造波抵抗 ）を 生 じ る の で あ る が ，

Bユisemtznnn に よ る と和面上 の 衝撃波 〔圧縮波｝と腫張波

の 相 11：干 渉を巧み に 利用す る 串 に よ り，甘 の 抵抗 を著

し く低減 させ る 事が 可 能 で ある ．多少 の 飛躍 を lt↑して

頂 くな ら，通 常 の SST 機体で は 全抵抗 の 30c，o 程度 を 占

め る体積依存造波抵抗 の 大幅 な低減を複葉SST で 実現

で きる と 考え る こ と が vr来 る わ け で あ る．こ の コ ン セ

プ トじ 基づ くSST 概念 設 計 の 研究 は，2003年 7 月に 東

北 大学流体研究所 に招聘教授 として 着任 され た楠頼
・

洋博上（現在 は 防衛庁第3 研无所謌听長相当主任研究

官）に よ っ て 始め ら れ，現 在は 楠瀬 博士 と東北大学 の 共

同研 究 の 形 で 進行巾で あ る
1・　S’・1S　’一　・211 ．図 9 に 東北大学

流休研の 崢粛複葉 SST 構想 イ メージ 想像 図 7／を示す．x

軸力 圭 気 の 流れ の 卞 流方向．図10は複穿 翼を取り出 し

て モ デ ル 化 した 翼単体 で の 超 邑速飛行 シ ミ ュ レ
ー

シ ョ

ン （マ ッ ハ L7，揚力 は O）の 結果 圧 力分布 で あ る，

　Busemann の ア イデ ア を現 代 の CFD シ ミュ レ
ー

シ ョ

ン を用 い て 追確認 し た計算結 象の μ∫視化図が 図 11 と

図 12で ある．マ ッ ハ 1．7で 飛行 した場 合の 圧 力分 布を

示 して い る．凝縮 さ れ た 細 い 線 状 に 見 え る の か 衝撃波

で ，扇状 に 広が っ て い くの が 膨張波で ある．図 llの ダ

イア モ ン ド翼 で は，衝 9 波 や膨張波 の 圧 力変化の 擾乱

が空間に 広が りその た め Jtき な抵抗 が 生 じる が，図 12

の 複菜 li彡状 で は そ れ ら力 相祕 され 空 間 へ の 擾 乱が 少な

くなっ て い る こ とが わ か る．流体現象 は 非線形現象で

あ る の で 線型理論 の 通 ：）に は行 か ず，捷乱を完全に消

滅 され る こ とは 出来 な い ．しか しな が ら，空 間 へ の 影

響 が 大幅 L 削減され て い る こ とが 確忍で きる，更 に，図

12 の 複葉翼型 を Basclinc と し逆問題 設計 を彳fっ て性能

を改善 した複葉翼型 を図 131．一示 す，特 に 上 側 の 翼 に関

し，L面の 傾抖 と下 面後縁 の 形状が変化 して い る．外昂

へ の 景　 が 史 に削減 され て い る．Btisemann の ア イデ ア

は 物力 ＝0 の もの で あ っ た が，こ の 逆問退設 。†に よ り，
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図 10 複葉翼モ デ ル CFD ン ミ ニ
t、レ ー

シ ョ ン

　　 圧力分 布可視化 図 M ．＝1，7

　　　　

　　　　
　　　　

　　　　　　　　　　　　　　　　緊

図 12 複葉 翼モ デ ル CFD シ ミ ュ レ
ー

シ ョ ン

　　 圧力分 布可 視化 図 M ．．，＝1．7
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図 11 ダイァ モ ン ド翼 CFD シ ミ ュ レ ー
シ ョ ン

　　 圧 力 分布 口J視化 図 M ．＝且7

ざ
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13図

飛行 に 必要な揚力を持ちなが ら抵抗 の 少ない 翼型を提

案 で きる こ とが 確認 され た．定量的な議論な どは 文献

17，21）に 譲 る．其の ほ か ，こ の 研 究で は 複葉 の コ ン セ プ

トを実用的に 応用す る ため い ろ い ろ な取 り組 み が CFD

シ ミュ レ
ー

シ ョ ン に よ っ て行なわれ て い る IS −21）．

4． 終わ りに

CFD シ ミュ レ
ー

シ ョ ン の 航空機開発へ の 先駆的な 応

用 例 を，超 音速旅客機を対象に解説 した．1つ は JAXA

の NEXST プ ロ ジ、エ ク ト，他方 は ソ ニ ッ ク ブーム 低減

と抵抗低減 を狙 っ た 複菓型 SST 構想で あ る ．両方 と も

CFD シ ミュ レーシ ョ ン 技術 が 大 きな 役割 を果 た して い

る．

　NEXST プ ロ ジ ェ ク トで は CFD シ ミ ュ レ
ー

シ ョ ン に

よ る数理 設計 を進化 した 空力設計手法 （技術）と して 位

置づ け，設計手法自体 が 研究対象 と さ れ た，実際的な

36 シ ミニL レ
ー
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航空機開発 に お い て 生 体 的 な 役 割 を 担 える まで に，効

率 と信頼度 を 高め る研究が な され た ，飛行実験 の た め

の モ デ ル 機 は研究成果で あ る シ ミュ レーシ ョ ン設計技

術 を駆使 し て 設計 され た，ち なみ に，超 音 速 巡 航 時の

揚抗比向上 の ため ，摩擦抵抗低減 に 効果 の ある 自然層

流翼設計 を中核 とす る翼設言1
．
が CFD シ ミ ュ レーシ ョ ン

と逆 問 題 設 計 ソ ル バ ーを用 い 計算機上 で 首尾 よ く行 な

わ れ た ，製作 され た モ デ ル 機の 飛行実験結果 は現 在解

析中で あ る が，CFD に従事す る もの と して，飛行実験

結果 と シ ミ ュ レ …シ ョ ン 結果が 合理 的 に 致 し，計 算

機仮想 設 計 の 信頼性 が 確認 され る こ とを 願 っ て い る．

　複葉型 SST 構想 は，革新的 な航 牢 機 の ア イ デ ァ を計

算機 Hで 構築し，其 の 概念 を検討 ・洗練す る と い う形

ですすん で い る．こ れ はCFD の 新 た な活用法 と捉 え る

こ とが 出 来，航空機開発 に おける シ ミ コ．レー
シ ョ ン の

未来的 な役割 を示唆 して い る とい え る．大胆 な発 想 を

計算機．Lの 仮 想現 実 の航空機 で 試 し実際の 設計開発 に

牛 か す こ とが 口r能に な りつ つ あ る こ と を示 して い る と

思 え る か らで あ る．本文 に は 述 べ て い な い が
，

そ の た

め に は CFD の 信頼性 の 定暈：的評価 の 研 究や ，CFD 設計

の 効率性
・機動性 をさ らに 高め る研究が必要 で あ る．
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