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第1章 序論 
 本研究は，ジェットエンジンの安全性の向上と低燃費化の実現を目的として，構成要素の

一つである軸流圧縮機の圧力比，圧縮機効率の低下を最小限に抑えた失速特性改善手法の

提案を目指した研究である．第 1 章では本研究の背景から研究目的，研究方法について説明

する． 

 

1.1 研究背景 

1.1.1 ジェットエンジンエンジンの開発課題 

 近年，世界的な環境への取り組み強化や燃料価格高騰への対応を背景として，航空機のジ

ェットエンジンには低燃費化や軽量化等による環境適合性や経済性の向上が強く要求され

ている(1)．また航空機の人身事故の確率は決して高くないが，事故になると大惨事になる恐

れが大きく，ジェットエンジンにも安全性は必須である． 

 ジェットエンジンは図 1-1 に示すように，空気を圧縮する圧縮機と燃料を燃焼させる燃

焼器，および高音・高圧の燃焼空気から動力を抽出するタービンを基本要素として構成され

ている．ジェットエンジンの低燃費化を実現するためには，各要素の効率向上や軽量化が必

要とされる． 

 

 
図 1-1 ジェットエンジンの概略図 

 

1.1.2 ジェットエンジンの燃料消費率の圧力比 

 ジェットエンジンの低燃費化は式(1-1)で示される燃料消費率を減少，すなわち改善する

ことで実現される．式(1-1)より燃料消費率の改善には熱効率，推進効率，伝達効率の三つ

の効率が関わっており，その中の一つである熱効率を向上させることはジェットエンジン

の燃料消費率の改善に繋がる(2)．ジェットエンジンはブレイトンサイクルに従う熱機関であ
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り，ブレイトンサイクルの熱効率は式(1-2)で表される．式(1-2)より熱効率の向上には圧力

比の上昇が寄与しており，圧力比の上昇が燃料消費率の改善に有効(3)であることがわかる．

図 1-2 に示すように，今後も燃料消費率は改善され，圧力比は上昇していくことが予想さ

れる． 

 

SFC =
𝑊௙

𝐹௡
∝

𝑉௢

𝜂௢௩௘௥௢௟௟
=

𝑉௢

𝜂௧௛௘௥௠௔௟ ∙ 𝜂௧௥௔௡௦௙௘௥ ∙ 𝜂௣௥௢௣௨௟௦௜௩௘

(1-1) 

SFC：燃料消費率，𝑊௙：燃料流量，𝐹௡：推力，𝑉௢：機速 

𝜂௢௩௘௥௢௟௟：全効率，𝜂௧௛௘௥௠ ：熱効率，𝜂௧௥௔௡௦௙௘௥：伝達効率，𝜂௣௥௢௣௨௟௦௜௩௘：推進効率 

 

𝜂௧௛௘௥௠ = 1 −
𝑞௅

𝑞ு
= 1 −

𝑇ସ − 𝑇ଵ

𝑇ଷ − 𝑇ଶ
= 1 −

1

𝛾
఑ିଵ

఑

(1-2) 

γ =
𝑝ଶ

𝑝ଵ

(1-3) 

𝜂௧௛௘ ：理論熱効率，𝑞௅：排熱量，𝑞ு加熱量，𝑇ଵ圧縮機入口温度，𝑇ଶ：燃焼器入口温度，

𝑇ଷ：タービン入口温度，𝑇ସタービン出口温度，𝛾：圧力比，𝑝ଵ圧縮機入口圧力，

𝑝ଶ：圧縮機出口圧力，κ：比熱比 

 

 

図 1-2 ジェットエンジンの燃料消費率と全体圧力比の推移(4) 
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1.1.3 軸流圧縮機の圧力比と失速の関係 

 ジェットエンジンの圧力比を上昇する要素の一つは圧縮機であり，特に軸流圧縮機が多

く用いられる．軸流圧縮機が用いられているジェットエンジンの模式図を図 1-3 示す．軸

流圧縮機は回転軸に取り付けられ高速回転する動翼列と，動翼列を覆うケーシングに固定

された静翼列を複数段重ねて構成されており，空気を減速し速度エネルギーを圧力に変換

することで圧力上昇を実現する．動翼列と静翼列の一組を「段」と言い，段数を増加するこ

とで圧力比の上昇を実現できるが，エンジン重量が増加することで燃費の悪化，また部品コ

ストの増加に繋がる．低燃費化のための軽量化，部品コストの削減のためにもできるだけ段

数を削減し，翼ごとの負荷を高くすることで一段当たりの仕事を増加させ圧力比の上昇を

実現することが求められる． 

 
図 1-3 軸流圧縮機が用いられるジェットエンジン模式図 

 

翼ごとの負荷を高くし一段当たりの仕事を増加させるためには，圧縮機に流入する空気

の流量に対して回転数を高くする必要がある．流量に対して回転数を高くするということ

は一定の回転数で流量を減少させるということである．図 1-4 に圧縮機内部の流れと翼の

関係を示す．動翼には絶対速度𝐶ଵと回転周速度𝑈ଵにより合成された相対速度𝑊ଵが流入角𝛽ଵ

で流入する．圧縮機において一定の回転数で流量を減少させると，図 1-4 の回転周速度𝑈ଵ

に対して絶対速度𝐶ଵが小さくなるので，動翼への流入角𝛽ଵが大きくなり翼に対する迎角が高

くなる．そして図 1-5 に示すようにある流量に達したところで失速する．圧縮機内部は，空

気の流れ方向に圧力が高くなる逆圧力勾配の流れとなっており，失速が生じると圧縮機後

段側の圧縮された高圧・高温の空気が前段側に逆流し，圧縮機の不安定作動であるサージン

グが生じ，航空機の事故に繋がってしまう．これらのことから，安全に圧力比を上昇させ低

燃費化を実現するためには，高回転数時の失速の発生を遅らせ，十分な作動範囲を持つこと

が必要である． 
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図 1-4 圧縮機内部の流れ 

 

 

図 1-5 圧縮機特性線図と作動線(5) 
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1.1.4 既存の失速特性改善手法 

 軸流圧縮機の高効率化，単段当たりの圧力比の上昇および安定作動範囲の拡大を実現す

るための研究開発は盛んに行われている．高回転数時の失速の発生を遅らせ安定作動範囲

を拡大する技術の一つにケーシングトリートメント(6)があり，これまで溝を施す位置や本数，

方向などが安定作動範囲拡大に及ぼす影響について多くの研究が行われている．圧縮機の

動翼は回転するため，動翼の翼端とケーシングの間には隙間が存在し，この隙間を翼面圧力

差に誘起され動翼の圧力の高い正圧面側から圧力の低い負圧面側に流れる流れが存在し，

これを翼端漏れ流れと言う．ケーシングトリートメントはケーシング内壁に溝を掘ること

で，この翼端漏れ流れの挙動を制御し安定作動範囲を拡大する技術であるが，その一方で，

溝の存在により翼端隙間が増加し，圧力比や圧縮機効率を低下させてしまうことが知られ

ている．図 1-6 にケーシングトリートメントの一例を示す． 

 

 

図 1-6 ケーシングトリートメントの一例 

1.2 研究目的 

 本研究の目的は，安定作動範囲の拡大を圧力比や圧縮機効率の低下などのトレードオフ

を最小限に抑えて最大化するための手法を提案することである． 
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1.2.1 動翼翼端への溝加工 

 1.1.4 項で，軸流圧縮機の安定作動範囲を拡大する技術の一つである「ケーシングトリー

トメント」が，圧力比や圧縮機効率を低下させてしまうと述べた．本研究ではケーシングで

はなく，図 1-7 に示すように動翼の翼端に溝加工を施すことでケーシングトリートメント

よりも翼端隙間を減らし，且つ翼端漏れ流れの挙動の制御の自由度を上げることで圧力比

や圧縮機効率の低下を最小限に抑え，安定作動範囲の拡大，すなわち失速特性の改善を実現

することを目指す． 

 

 
図 1-7 動翼の翼端への溝加工 

 

1.3 研究手法 

 本研究では，数値計算により動翼の翼端に加工した溝が圧縮機翼列の失速特性と流れ場

に及ぼす影響を調査する．そして得られた知見を基に，圧力比や圧縮機効率の低下を最小限

に抑え，失速特性を改善し安定作動範囲の拡大を実現することができる翼端溝加工形状を

提案する． 

1.3.1 数値計算 

 近年計算機ハードウェア及びソフトウェア技術の進歩によって数値計算流体力学

（Computational Fluid Dynamics：CFD）は発達してきた．こうした CFD の発達に伴い，航空

機の空力設計に CFD を適用することで設計コストの低減，航空機の高性能化，最適設計化

が期待されている(7)．空力設計データを供給するための空力設計ツールとして風洞実験もあ

るが，風洞実験は模型製作のコストが高く，設計における様々な空力形状に対して実験を行

うことはそのまま模型製作数に直結し，風洞実験で数多くの空力データを集めることは非

常に難しい．また数値計算は，実験では測定することができない詳細な流れ場を調査するこ

とができる．そこで本研究室では，まずコンピュータによる数値計算により様々な翼端溝形

状について流れ場に及ぼす影響とそれによる失速特性の変化の対応関係を調査し，数値計
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算で効果のあった翼端溝については，実際に模型を作成し風洞実験を行い，実験と数値計算

の相互から翼端溝の有用性を評価する． 

1.3.2 直線翼列 

 軸流圧縮機の構造は図 1-3 の通りであるが，流入側から見た動翼列は図 1-8 のように翼

列が環状に並んでいる．本研究では，環状翼列の環直径が動翼のスパン方向長さと比べて十

分大きいと仮定した直線翼列を対象とした．直線翼列を対象とすることで，曲率やボス比等

の要因に加え，遠心力やコリオリ力の影響を排除することができ状況を単純化できるので，

動翼の翼端漏れ流れが流れ場に及ぼす影響とそれによる失速特性の変化に着目することが

できる． 

 

 

図 1-8 環状翼列と直線翼列 

 

本来動翼は回転しているため，動翼の翼端とケーシングの間には相対的な運動の関係が

生じる．図 1-9 に示すように直線翼列においてケーシングに相当する翼端側の壁面を，翼

の正圧面側から負圧面側に向かう方向に運動させることで，環状翼列の動翼の翼端とケー

シング間の相対運動を，動翼が固定されている直線翼列で再現した． 
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図 1-9 動翼の翼端とケーシング間の相対運動 

  



9 
 

第2章 数値計算法 
 数値計算には JAXA が開発中の三次元圧縮性流れソルバーである UPACS(8)(9)(Unified 

Platform for Aerospace Computational Simulation)を使用した．UPACS は複雑形状や歪みの大き

な形状への対応として計算精度や信頼性が高いマルチブロック構造格子法を採用したセル

中心型有限体積法による三次元圧縮性 Navier-Stokes 方程式ソルバーで，MPI を用いて並列

化されている． 

 UPACS では以下の物理モデルを考慮している． 

・比熱比一定の完全気体 

・圧縮性を考慮 

・粘性を考慮（サザーランドの公式を利用） 

・三次元流れを対象 

・乱流モデルの利用 

・重力等の外力を無視 

2.1 数値計算法 

2.1.1 基礎方程式 

 密度変動を伴う流れの基礎方程式（三次元圧縮性ナビエ・ストークス方程式）を以下に示

す． 

𝜕𝑄ሬ⃗

𝜕𝑡
+

𝜕𝐹⃗௝

𝜕𝑥௝
+

𝜕𝐹⃗௏௝

𝜕𝑥௝
= 0 (2-1) 

Qሬሬ⃗ = ቆ
𝜌

𝜌𝑢௜

𝐸
ቇ (2-2) 

𝐹⃗௝ = ቌ

𝜌𝑢௝

𝜌𝑢௝𝑢௜ + 𝑝𝛿௜௝

𝜌𝑢௝𝐻
ቍ (2-3) 

𝐹⃗௏௝ =

⎝

⎜
⎛

0
−𝜏௜௝

−𝜏௜௝𝑢௜ − 𝑘
𝜕𝑇

𝜕𝑥௝⎠

⎟
⎞

(2-4) 

 

ここで𝑄ሬ⃗ は保存量ベクトル，𝐹⃗௝は対流流束ベクトル（非粘性流束ベクトル），𝐹⃗௏௝は粘性流束

ベクトルである．また，𝛿௜௝はクロネッカーのデルタであり， 

𝛿௜௝ = ൜
1 (𝑖 = 𝑗)

0 (𝑖 ≠ 𝑗)
(2-5) 
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である． 

流体の持つエネルギーE は，内部エネルギーと運動エネルギーからなり， 

E = e +
1

2
𝜌𝑢௝

ଶ (2-6) 

と表される． 

ここで，e は流体の持つ内部エネルギーであり， 

e = ρε (2-7) 

ε = 𝐶௩𝑇 (2-8) 
ଵ

ଶ
𝜌𝑢௝

ଶは流体の持つ運動エネルギーである． 

𝐻 =
𝐸 + 𝑝

𝜌
=

𝛾

𝛾 − 1

𝑝

𝜌
+

1

2
𝑢௝

ଶ (2-9) 

応力テンソルは， 

𝜏௜௝ = 𝜇 ቆ
𝜕𝑢௜

𝜕𝑥௝
+

𝜕𝑢௝

𝜕𝑥௜
−

2

3

𝜕𝑢௞

𝜕𝑥௞
𝛿௜௝ቇ (2-10) 

であり，熱伝導係数は， 

k =
𝛾𝑅𝜇

𝑃௥(𝛾 − 1)
(2-11) 

である．ここで，𝑃௥はプラントル数であり，以下のように定義される． 

𝑃௥ =
𝜇𝐶௣

𝑘
=

4𝛾

9𝛾 − 5
(2-12) 

プラントル数とは，流体の熱伝導性を代表するパラメータであり，運動粘度𝜈 =
ఓ

ఘ
と温度伝

導性𝛼 =
௞

஼೛ఘ
で表される物質定数である． 

気体の状態方程式は， 

p = ρRT (2-13) 

であり，式(2-7)より， 

T =
𝜀

𝐶௩

(2-14) 

また， 

𝐶௩ =
𝑅

𝛾 − 1
(2-15) 

なので，式(2-14)，式(2-15)を式(2-13)に代入して圧力と内部エネルギーの関係式 

p = (γ − 1)ρε (2-16) 

を得る． 

断熱過程を仮定すると， 
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𝑝

𝜌௥
= 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡 (2-17) 

が成り立ち，式(2-17)を用いて音速を表現すると，音速を求める式は， 

𝑎ଶ = ൬
𝜕𝑝

𝜕𝜌
൰

௦

=
𝜕

𝜕𝜌
൬

𝑝

𝜌ఊ
൰ 𝜌௥ = 𝛾𝑝𝜌ିఊିଵ・𝜌ఊ =

𝛾𝑝

𝜌
= 𝛾𝑅𝑇 (2-18) 

と表される． 

式(2-4)の熱伝導項は式(2-11)や式(2-18)を用いて， 

k
𝜕𝑇

𝜕𝑥௝
=

𝜇

𝑃௥(𝛾 − 1)

𝜕𝑐ଶ

𝜕𝑥௝

(2-19) 

と T や R が陽に表れない形に書き換えられる． 

 

2.1.2 各パラメータの無次元化 

 無次元化はある基準状態を基にして行う．一般にターボ機械などの内部流では澱み点状

態を基準状態とする．以下，基準状態の値を下添え字∗，無次元化量を下添え字 0，無次元化

された変数をハット෡で表す． 

2.1.2.1 基準無次元化量 

 基本となる無次元化量は以下の 3 つの変数（密度（基準状態の密度𝜌∗），速度（基準状態

の音速𝑐∗），代表長𝐿∗）で規定され，これらの値が基準無次元化量（代表値）となる． 

密度について， 

ρ = 𝜌଴ρො, (𝜌଴ = 𝜌∗) (2-20) 

速度について， 

u = 𝑐଴𝑢ො, (𝑐଴ = 𝑐∗) (2-21) 

代表長について， 

x = 𝐿଴𝑥ො, (𝐿଴ = 𝐿∗) (2-22) 

基準状態の密度𝜌∗，基準状態の音速𝑐∗の導出方法については 2.4 項で示す．代表長について

は，翼弦長を基準長とした． 

これらの変数は基準状態の値と無次元化量（代表値）が等しいが，以下の無次元化量に関し

ては変数の無次元化量（代表値）は基準状態の値とは異なる． 

𝑝଴ ≠ 𝑝∗ (2-23) 

𝑇଴ ≠ 𝑇∗ (2-24) 

𝜇଴ ≠ 𝜇∗ (2-25) 

基準状態の音速𝑐∗の式は， 

𝑐∗
ଶ = 𝛾

𝑝∗

𝜌∗
= 𝛾𝑅𝑇∗ (2-26) 

である． 
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2.1.2.2 各変数の無次元化 

 基準無次元化量を用いると，各変数の無次元化は以下のようになる． 

時間（t）について， 

t = 𝑡଴𝑡̂ =
𝐿଴

𝑐଴
𝑡̂, ൬𝑡଴ =

𝐿଴

𝑐଴
൰ (2-27) 

圧力（p）について， 

p = 𝑝଴𝑝̂ = 𝜌଴𝑐଴
ଶ𝑝̂, (𝑝଴ = 𝜌଴𝑐଴

ଶ) (2-28) 

ここで圧力の無次元化量𝑝଴は， 

𝑝଴ = 𝜌଴𝑐଴
ଶ = 𝜌∗𝑐∗

ଶ = 𝜌∗・𝛾
𝑝∗

𝜌∗
= 𝛾𝑝∗, (≠ 𝑝∗) (2-29) 

となり，基準状態の圧力𝑝∗とは異なる． 

音速を求める式 

𝑐ଶ = 𝛾
𝑝

𝜌
(2-30) 

を考えると， 

(𝑐̂𝑐଴)ଶ = 𝛾
൫𝑝̂(𝜌଴𝑐଴

ଶ)൯

(𝜌ො𝜌଴)
(2-31) 

𝑐̂ଶ𝑐଴
ଶ = 𝛾

𝑝̂(𝜌଴𝑐଴
ଶ)

𝜌ො𝜌଴

(2-32) 

𝑐̂ଶ = 𝛾
𝑝̂

𝜌ො
(2-33) 

となり，有次元と無次元で表式が同じになる． 

粘性係数（𝜇）について， 

𝜇 = 𝜇௢𝜇̂ = 𝜌଴𝑐଴𝐿଴𝜇̂, (𝜇଴ = 𝜌଴𝑐଴𝐿଴) (2-34) 

温度（T）について， 

𝑇 = 𝑇଴𝑇෠ =
𝑐଴

ଶ

𝑅
𝑇෠, ቆ𝑇଴ =

𝑐଴
ଶ

𝑅
ቇ (2-35) 

ここで温度の無次元化量𝑇଴は式(2-26)より， 

𝑇଴ =
𝑐଴

ଶ

𝑅
=

𝑐∗
ଶ

𝑅
=

𝛾𝑅𝑇∗

𝑅
= 𝛾𝑇∗ (2-36) 

となり基準状態の温度𝑇∗とは異なる． 

音速を求める式 

𝑐ଶ = 𝛾𝑅𝑇 (2-37) 

を考えると， 

(𝑐̂𝑐଴)ଶ = 𝛾𝑅・𝑇෠ ቆ
𝑐଴

ଶ

𝑅
ቇ (2-38) 
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𝑐̂ଶ = 𝛾𝑇෠ (2-39) 

となる． 

気体の状態方程式は， 

𝑝 = 𝜌𝑅𝑇 (2-40) 

𝑝̂(𝜌଴𝑐଴
ଶ) = 𝜌ො𝜌଴𝑅𝑇෠ ቆ

𝑐଴
ଶ

𝑅
ቇ (2-41) 

𝑝̂ = 𝜌ො𝑇෠ (2-42) 

となる． 

式(2-16)の内部エネルギーと圧力の関係式 

𝑝 = (𝛾 − 1)𝜌𝜀 = (𝛾 − 1)𝜌𝐶௩𝑇 (2-43) 

の無次元化を考えると， 

𝑝̂(𝜌଴𝑐଴
ଶ) = (𝛾 − 1)𝜌ො𝜌଴𝐶௩𝑇෠ ቆ

𝑐଴
ଶ

𝑅
ቇ (2-44) 

𝐶௩ =
ோ

ఊିଵ
より， 

𝑝̂(𝜌଴𝑐଴
ଶ) = (𝛾 − 1)𝜌ො𝜌଴

𝑅

𝛾 − 1
𝑇෠ ቆ

𝑐଴
ଶ

𝑅
ቇ (2-45) 

𝑝̂ = 𝜌ො𝑇෠ (2-46) 

となる． 

2.1.2.3 粘性係数 

 粘性係数を求めるのにサザーランドの式(20)を用いている．サザーランドの式は粘性係数𝜇

を，ある温度𝑇௦での粘性係数𝜇௦を用いて以下のように書ける． 

𝜇

𝜇௦
= ൬

𝑇

𝑇௦
൰

ଵ.ହ

൬
𝑇௦ + 𝑆

𝑇 + 𝑆
൰ (2-47) 

式(2-47)の温度𝑇௦を基準状態の温度𝑇∗にすると， 

𝜇

𝜇∗
= ൬

𝑇

𝑇∗
൰

ଵ.ହ

൬
𝑇∗ + 𝑆

𝑇 + 𝑆
൰ = ൬

𝑇

𝑇∗
൰

ଵ.ହ

൮
1 +

𝑆
𝑇∗

𝑇
𝑇∗

+
𝑆
𝑇∗

൲ (2-48) 

となる．ここで，𝜃 =
்

∗்
とおくと， 

𝜇

𝜇∗
= 𝜃ଵ.ହ ൮

1 +
𝑆
𝑇∗

𝜃 +
𝑆
𝑇∗

൲ (2-49) 

𝜇 = 𝜇∗𝜃ଵ.ହ ൮
1 +

𝑆
𝑇∗

𝜃 +
𝑆
𝑇∗

൲ (2-50) 
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𝜃 =
்

∗்
=

ఊ்

ఊ ∗்
，𝑇଴ = 𝛾𝑇∗より， 

𝜃 =
𝛾𝑇

𝛾𝑇∗
=

𝛾𝑇

𝑇଴

(2-51) 

また，𝑐̂ଶ = 𝛾𝑇෠より， 

𝜃 =
𝛾𝑇

𝑇଴
= 𝛾𝑇෠ = 𝑐̂ଶ (2-52) 

これらをまとめると， 

𝜇 = 𝜇∗𝜃ଵ.ହ ൮
1 +

𝑆
𝑇∗

𝜃 +
𝑆
𝑇∗

൲ (2-53) 

𝜃 = 𝑐̂ଶ (2-54) 

となる． 

さらに無次元化は式(2-34)で行われるので， 

𝜇 = 𝜇∗𝜃ଵ.ହ ൮
1 +

𝑆
𝑇∗

𝜃 +
𝑆
𝑇∗

൲ (2-55) 

(𝜌଴𝑐଴𝐿଴)𝜇̂ = 𝜇∗𝜃ଵ.ହ ൮
1 +

𝑆
𝑇∗

𝜃 +
𝑆
𝑇∗

൲ (2-56) 

𝜇̂ =
𝜇∗

(𝜌଴𝑐଴𝐿଴)
𝜃ଵ.ହ ൮

1 +
𝑆
𝑇∗

𝜃 +
𝑆
𝑇∗

൲ (2-57) 

𝜇̂ =
1

𝑅௘
ᇱ

𝜃ଵ.ହ ൮
1 +

𝑆
𝑇∗

𝜃 +
𝑆
𝑇∗

൲ (2-58) 

となる． 

ここで， 

𝑅௘
ᇱ =

𝜌଴𝑐଴𝐿଴

𝜇∗
=

𝜌∗𝑐∗𝐿∗

𝜇∗

(2-59) 

となり，𝑅௘
ᇱは基準状態のレイノルズ数である． 

 

2.1.3 基礎方程式の無次元化 

 以下に無次元化された基礎方程式を示す． 

質量保存式は， 
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𝜕𝜌ො

𝜕𝑡̂
+

𝜕𝜌ො𝑢ො௝

𝜕𝑥ො௝
= 0 (2-60) 

運動量保存式は， 

𝜕𝜌ො𝑢ො௝

𝜕𝑡̂
+

𝜕

𝜕𝑥ො௝
൫𝜌ො𝑢ො௜𝑢ො௝ + 𝑝̂𝛿௜௝൯ +

𝜕𝜏̂௜௝

𝜕𝑥ො௝
= 0 (2-61) 

運動量保存式に関して，通常粘性項の前に表れるレイノルズ数は粘性係数を求めるサザラ

ンドの式に含まれている． 

エネルギー保存式は， 

𝜕𝐸෠

𝜕𝑡̂
+

𝜕𝜌ො𝑢ො௝𝐻෡

𝜕𝑥ො௝
+

𝜕

𝜕𝑥ො௝
ቆ𝜏̂௜௝𝑢పෝ +

𝜇̂

𝑃௥(𝛾 − 1)

𝜕𝑐̂ଶ

𝜕𝑥ො௝
ቇ = 0 (2-62) 

である． 

 

2.1.4 マッハ数とレイノルズ数の与え方 

 UPACS では基準状態と境界条件の計算などで用いる澱み点状態との関係を規定するため

基準状態のマッハ数を与え，粘性係数の無次元化のために基準状態のレイノルズ数，基準状

態の温度を与えることになっている． 

一般に実験で用いるレイノルズ数では，一様流の流速や上流の流速が用いられるため，この

「基準状態のレイノルズ数」とは一致しないので注意が必要である．一様流速度𝑉∗で与えら

れる実験のレイノルズ数を𝑅𝑒とすると，基準状態のレイノルズ数は式(2-63)で表される． 

𝑅௘
ᇱ =

𝜌∗𝑐∗𝐿∗

𝜇∗
=

𝜌∗𝑉∗𝐿∗

𝜇∗

𝑐∗

𝑉∗
= 𝑅௘ ×

𝑐∗

𝑉∗
= 𝑅௘ ×

1

𝑀∗

(2-63) 

また，計算格子は代表長さ𝐿∗を用いて無次元化されていると仮定されている．本研究では翼

弦長を基準長としたため，翼弦長が 1 となるように計算格子を作成した． 

 

2.2 計算手法 

 支配方程式であるレイノルズ平均ナビエ・ストークス方程式 (23)の慣性項の離散化に

MUSCL 法を用いて 3 次精度で高精度化した Roe スキーム，粘性項の離散化には 2 次精度中

心差分を用いた．本研究では低マッハ数流れを対象としているので，空間精度を維持するた

めに制限関数は用いていない．時間積分法には MFGS(Matrix-Free-Gauss-Seidel)法(19)による

陰解法を用い，クーラン数が 3 となるように物理時間刻み幅を決定し，時間刻み幅を一定と

して計算を行った． 

2.3 乱流モデル 

 乱流モデルには，乱流粘性率の輸送方程式を直接扱う 1 方程式モデルである Spalart-
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Allmaras（S-A）(10)(11)モデルを使用した．圧縮機内部は逆圧力勾配の流れとなっており，

Spalart-Allmaras モデルは逆圧力勾配を伴う境界層を有する流れ計算に適している(12)． 

 以下に乱流粘性率の輸送表現の基本表現を示す． 

乱流粘性率𝜈்を， 

𝜈் = 𝜈̂𝑓௏ (2-64) 

と書き，𝑓௏を 

𝑓௏ =
𝜒ଷ

𝜒ଷ + 𝐶௏
ଷ

(2-65) 

𝜒 =
𝜈෤

𝜈
(2-66) 

で定義する．分子粘性効果の弱い領域では𝜈෤ ≫ 𝜈より𝑓௏ ≅ 1となるため，𝜈෤は𝜈்の高レイノル

ズ部分（分子粘性の影響を直接受けない部分）と言える． 

高レイノルズ数部分𝜈෤は，以下の輸送方程式 

𝐷𝜈෤

𝐷𝑡
= 𝐶௉𝜈෤𝑆ሚ − 𝐶ఌଵ𝑓ఌ ൬

𝜈෤

𝑑
൰

ଶ

+
1

𝜎
൫∇・൫(𝜈 + 𝜈෤)∇𝜈෤൯ + 𝐶஽(∇𝜈෤)ଶ൯ (2-67) 

で記述される．上式で，𝑑は計算点から壁面までの距離であり，𝑆መと𝑓ఌは， 

S෠ =
1

√2
|𝜔| +

𝜈

(𝑘𝑑)ଶ
𝑓௉ (2-68) 

𝑓ఌ = 𝑔 ቆ
1 + 𝐶ఌଶ

଺

𝑔଺ + 𝐶ఌଶ
଺ ቇ

ଵ ଺⁄

(2-69) 

で与えられる．式(2-68)，式(2-69)で，𝑓௉と𝑔は， 

𝑓௉ = 1 −
𝜒

1 + 𝑓௏𝜒
=

𝜒ଷ − 𝐶௏
ଷ𝜒 + 𝐶௏

ଷ

𝜒ସ + 𝜒ଷ + 𝐶௏
ଷ

(2-70) 

𝑔 = r + 𝐶ఌଷ(𝑟଺ − 𝑟),      𝑟 =
𝜈෤

𝑆ሚ(𝑘𝑑)ଶ
(2-71) 

で定義される． 

モデル定数は， 

σ =
2

3
, 𝐶௏ = 7.1, 𝑘 = 0.41, 𝐶௉ = 0.13, 𝐶஽ = 0.62, 𝐶ఌଵ =

𝐶௉

𝑘ଶ
+

1 + 𝐶஽

𝜎
,

𝐶ఌଶ = 2, 𝐶ఌଷ = 0.3 (2-72)
 

である． 

 UPACS で Spalart-Allmaras モデルを使用する際に，「一様流での NU_tilda」，「NU_tilda の

初期値」という入力変数を与える必要がある．これらの変数については CFD online(13)~(15)を

参考に以下の式(2-73)により求めた．平均流速U[𝑚 𝑠⁄ ]は流入速度とし，乱流強度I(14)は「低

速流れ（低レイノルズ数）の場合，一般的に乱流強度は 1[%]から 5[%]と推定される(14)」と

あったので，本研究では 3[%]とした．乱流の長さスケールl(15)は，直線翼列のピッチの長さ
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（基準長さ）を無次元化した値である「1」の 5[%]の値「0.05」とした． 

𝜈෤ = ඨ
3

2
(𝑈𝐼𝑙) (2-73) 

U：平均流速[𝑚 𝑠⁄ ]，I：乱流強度，l：乱流の長さスケール 

 

2.4 入力変数の決定方法 

 UPACS で内部流れを計算する際に必要な入力変数の決定方法を以下に示す． 

澱み点状態を基準状態とし基準状態のレイノルズ数とマッハ数，また境界条件として流入

角，流出境界での静圧（流出境界での静圧/基準状態での全圧），流入境界での全圧係数（全

圧＠流入境界/全圧＠基準状態），流入境界での全温係数（全温＠流入境界/全温＠基準状態）

を与え，初期条件として流入速度を与える必要がある． 

 本研究では数値計算により失速特性改善に効果のあった翼端溝形状について，実際に翼

モデルを作成し研究室が所有する直線翼列風洞を用いて実験を行い，数値計算と実験の相

互から翼端溝の有用性を評価する．本研究室の直線翼列風洞は流出側が大気開放されてお

り流出側の静圧が大気圧となっているため，数値計算においても流出側の静圧を大気圧と

し，流出側の静圧と流入速度，流入角と流出角の差である転向角から，速度三角形やベルヌ

ーイの定理を用いて幾何学的に入力変数を求めた． 

 

空気の比熱比𝜅 = 1.4[−]，一般気体定数𝑅 = 8.3145[𝐽 (𝑚𝑜𝑙 ∙ 𝐾)⁄ ]とした． 

空気の分子量は𝑀 = 28.966[𝑔 𝑚𝑜𝑙⁄ ]なので，空気の気体定数𝑅௔௜௥[𝐽 (𝑘𝑔 ∙ 𝐾)⁄ ]は， 

𝑅௔௜௥ = 8.3145 (28.966 × 10ିଷ)⁄ = 287.043[𝐽 𝑘𝑔 ∙ 𝐾⁄ ] (2-74) 

とした． 

 

 転向角θ[deg]は，流入角𝛼௜௡[deg]と流出角𝛼௢௨௧[deg]を用いて， 

θ = 𝛼௜௡ − 𝛼௢௨௧ (2-75) 

と表されるので，転向角θ[deg]と流入角𝛼௜௡[deg]を用いて流出角𝛼௢௨௧[deg]を求めた． 

𝛼௢௨௧ = 𝛼௜௡ − 𝜃 (2-76) 

流入側で速度三角形（三角関数）を用いて，流入速度𝑣௜௡[m/s]と流入角𝛼௜௡[deg]から軸方向

速度𝑣௔௫௜௦[𝑚/𝑠]を求めた． 

𝑣௔௫௜௦ = 𝑣௜௩ cos 𝛼௜௡ (2-77) 

流量保存の法則より，流入側と流出側で軸方向速度成分𝑣௔௫௜௦[m/s]は保存されるので， 

軸方向速度𝑣௔௫௜௦[m/s]と流出角𝛼௢௨௧[deg]を用いて速度三角形（三角関数）より流出速度

𝑣௢௨௧[𝑚/𝑠]を求めた． 

𝑣௢௨௧ = 𝑣௔௫௜௦ cos 𝛼௢௨௧⁄ (2-78) 
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・流出境界について 

空気の温度𝑇௢௨௧[K]は 288.15[K]（15[℃]）とした． 

静圧𝑃௢௨௧[Pa]は大気圧なので， 

𝑃௢௨௧ = 101325 × ൬
288.15

𝑡௢௨௧ + 273.15
൰

ିହ.ଶହ଺

(2-79) 

密度𝜌௢௨௧[𝑘𝑔 𝑚ଷ⁄ ]は，気体の状態方程式𝑃 = 𝜌𝑅௔௜௥𝑇より， 

𝜌௢௨௧ =
𝑃௢௨௧

𝑅௔௜௥𝑇௢௨௧

(2-80) 

とし，音速𝑐௢௨௧[m/s]は，音速の式c = ඥ𝛾𝑅௔௜௥𝑇より， 

𝑐௢௨௧ = ඥ𝛾𝑅௔௜௥𝑇௢௨௧ (2-81) 

とした． 

マッハ数𝑀௢௨௧[−]は， 

𝑀௢௨௧ =
𝑣௢௨௧

𝑐௢௨௧

(2-82) 

より求めた． 

粘性係数μ[Pa ∙ s]は温度によって変化することがわかっており，粘性係数を求める式をサザ

ーランドの式という．サザーランドの式は，粘性係数をある温度𝑇௦のときの粘性係数𝜇௦を用

いて， 

μ = 𝜇௦ ൬
𝑇

𝑇௦
൰

ଵ.ହ

൬
𝑇௦ + 𝑆

𝑇 + 𝑆
൰ (2-83) 

S：サザーランド定数 110.4[K]，𝑇௦ = 288.15[K]，𝜇௦ = 1.7894 × 10ିହ[𝑃𝑎 ∙ 𝑠] 

で求められる．この式を用いて粘性係数𝜇௢௨௧[𝑃𝑎 ∙ 𝑠]を， 

𝜇௢௨௧ = 𝜇௦ ൬
𝑇௢௨௧

𝑇௦
൰

ଵ.ହ

൬
𝑇௦ + 𝑆

𝑇௢௨௧ + 𝑆
൰ (2-84) 

とした． 

 

・流入境界について 

空気の温度は 288.15[K]（15[℃]）とした． 

静圧𝑃௜௡[Pa]は，流出境界の静圧（大気圧）𝑃௢௨௧[Pa]と流入境界の速度𝑣௜௡[m/s]，流出境界の速

度𝑣௢௨௧[m/s]からベルヌーイの定理を用いて仮定した． 

ベルヌーイの定理は， 

P +
1

2
𝜌𝑣ଶ + 𝜌𝑔𝑧 = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡 (2-85) 

であり，upacs では重力等の外力を無視しているので， 

𝑃௜௡ +
1

2
𝜌𝑣௜௡

ଶ = 𝑃௢௨௧ +
1

2
𝜌𝑣௢௨௧

ଶ (2-86) 
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となる．式(2-86)より流入境界での静圧𝑃௜௡[Pa]を 

𝑃௜௡ = 𝑃௢௨௧ +
1

2
𝜌൫𝑣௢௨௧

ଶ − 𝑣௜௡
ଶ ൯ (2-87) 

と決定した． 

密度𝜌௜௡[𝑘𝑔 𝑚ଷ⁄ ]，音速𝑐௜௡[m/s]，マッハ数𝑀௜௡[−]，粘性係数𝜇௜௡[Pa ∙ s]については，以下の式

により求めた． 

𝜌௜௡ =
𝑃௜௡

𝑅௔௜௥𝑇௜௡

(2-88) 

𝑐௜௡ = ඥ𝛾𝑅௔௜௥𝑇௜௡ (2-89) 

𝑀௜௡ =
𝑣௜௡

𝑐௜௡

(2-90) 

𝜇௜௡ = 𝜇∗ ൬
𝑇௜௡

𝑇௦
൰

ଵ.ହ

൬
𝑇௦ + 𝑆

𝑇௜௡ + 𝑆
൰ (2-91) 

 

・基準状態（澱み点状態）について 

式(2-92)～式(2-94)に示す圧縮性流体の一様流状態と澱み点状態の関係式を用いて，基準状

態（澱み点状態）の値を求めた． 

𝑇∗

𝑇
= 1 +

𝛾 − 1

2
𝑀ଶ (2-92) 

𝑝∗

𝑝
= ൬1 +

𝛾 − 1

2
𝑀ଶ൰

௞
௞ିଵ

(2-93) 

𝜌∗

𝜌
= ൬1 +

𝛾 − 1

2
𝑀ଶ൰

ଵ
௞ିଵ

(2-94) 

一様流状態を流入境界の状態として，基準状態の温度𝑇∗[K]，圧力𝑃∗[Pa]，密度𝜌∗[𝑘𝑔 𝑚ଷ⁄ ]， 

粘性係数𝜇∗[Pa ∙ s]，音速𝑐∗[m/s]を以下の式より求めた． 

𝑇∗ = 𝑇௜௡ × ൬1 +
𝛾 − 1

2
𝑀௜௡

ଶ ൰ (2-95) 

𝑃∗ = 𝑃௜௡ × ൬1 +
𝛾 − 1

2
𝑀௜௡

ଶ ൰

௞
௞ିଵ

(2-96) 

𝜌∗ = 𝜌௜௡ × ൬1 +
𝛾 − 1

2
𝑀௜௡

ଶ ൰

ଵ
௞ିଵ

(2-97) 

𝜇∗ = 𝜇௦ ൬
𝑇∗

𝑇௦
൰

ଵ.ହ

൬
𝑇௦ + 𝑆

𝑇∗ + 𝑆
൰ (2-98) 

𝑐∗ = ඥ𝛾𝑅௔௜௥𝑇∗ (2-99) 

基準状態のマッハ数𝑀∗[−]は，澱み点状態の速度は 0 であるため， 

𝑀∗ = 0 (2-100) 
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とした． 

基準状態の長さ（代表長）𝐿∗[m]は，翼弦長とした． 

これらの基準状態の値を用いて基準状態のレイノルズ数𝑅𝑒∗を， 

𝑅𝑒∗ =
𝜌∗𝑐∗𝐿∗

𝜇∗

(2-101) 

と決定した． 

・全圧係数と全温係数について 

全圧係数（全圧＠流入境界/全圧＠基準状態）は，流入境界の全圧𝑃全௜௡[Pa]，基準状態の全圧

𝑃全_基準[Pa]を 

𝑃全௜௡ = 𝑃௜௡ +
1

2
𝜌௜௡𝑣௜௡

ଶ (2-102) 

𝑃全
基準

= 𝑃∗ (2-103) 

より求め， 

全圧係数 = 𝑃全௜௡ 𝑃全
基準

ൗ (2-104) 

とした． 

全温係数（全温＠流入境界/全温＠基準状態）は，流入境界の全温𝑇全௜௡[K]，基準状態の全温

𝑇全_基準[K]を 

𝑇全௜௡ = 𝑇௜௡ (2-105) 

𝑇全
基準

= 𝑇∗ (2-106) 

より求め， 

全温係数 = 𝑇全௜௡ 𝑇全
基準

ൗ (2-107) 

とした． 

 

2.5 翼列性能の評価方法 

 圧縮機の性能は圧力比と効率で評価される．圧縮機の性能曲線の圧力比は直線翼列にお

ける揚力に相当し，効率は全圧損失に相当する．本研究では直線翼列の揚力と全圧損失によ

って翼列性能を評価した．揚力係数(25)Cl は，式(2-108)によって翼面の圧力係数𝐶௣を求め，

圧力係数𝐶௣を翼弦に対して垂直方向成分𝐶௣௛と水平方向成分𝐶௣௙に分解し，式(2-109)，式

(2-110)により翼弦に垂直な力の成分𝐶௡と水平な力の成分𝐶௖を求め，式(2-111)により導出し

た．翼全体の揚力係数𝐶௅は，翼スパンにおける揚力係数 Cl を翼スパン方向に足し合わせ，

翼スパン長で割ることで求めた．全圧損失 ξ は式(2-112)によって求めた． 
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𝐶௣ =
𝑃 − 𝑝௟

𝑞
(2-108) 

𝑃：流入全圧，𝑝௟：翼面圧力，𝑞：流入動圧 

𝐶௡ = න
∆𝐶௣௛𝑑𝑥

𝑐
(2-109) 

𝐶௖ = න
∆𝐶௣௙𝑑𝑦

𝑐
(2-110) 

𝑑𝑥：𝑥方向格子間隔，𝑑𝑦：𝑦方向格子間隔，𝑐：翼弦長 

𝐶𝑙 = 𝐶௡ cos 𝛼 − 𝐶௖ sin 𝛼 (2-111) 

𝛼：食違い角 

𝜉 =
𝑃௧௢௧௔௟.௜௡ − 𝑃௧௢௧௔௟.௢௨௧

𝑞
(2-112) 

𝑃௧௢௧௔௟.௜௡：流入側全圧，𝑃௧௢௧௔௟.௢௨௧：流出側全圧 

 

2.6 数値計算の信頼性評価 

 数値計算で翼周りの流れ場の予測が行えているかを確認するために，二次元計算とNACA

の Herrig らが行った二次元翼列風洞実験(16)の翼面圧力係数分布を比較した．NACA の二次

元翼列風洞実験では，壁面の境界層の制御が行われており，また流出側が大気開放されてお

り流出側の静圧が大気圧となっている． 

2.6.1 計算対象・条件 

 計算対象は図 2-1 のように直線翼列の一流路をモデル化したものであり，モデル上下面

を周期境界条件とすることで一流路のモデルで直線翼列内部の流れを再現した．翼表面を

すべりなし条件とし，二次元計算であるため壁面をすべり壁とした．翼面の格子点数は 400

点であり，境界層の計算格子(21)(22)は粘性低層（0<y+<4~5）に 5 点格子が配置されるように，

y+=1 の位置に一点目の格子を配置し，成長率 1.2 で 5 点目まで成長させた．境界層の計算格

子を図 2-2 に示す．二次元翼列実験の結果と翼面圧力係数分布を比較する際に境界条件の

影響が少ない領域で数値計算結果と比較するためにスパン方向に 6 点格子（5 セル）を作成

し，スパン中央断面の翼面圧力係数分布で比較した． 
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図 2-1 計算対象 

 

 
図 2-2 境界層の計算格子 

 

 翼列諸元を図 2-3に示す．翼列の軸方向と翼弦方向のなす角である食違い角ξが26.3[deg]，

翼弦長cと翼列ピッチsの比であるソリディティを 1 とし，流入角 30 度（迎角 3.7 度）の場

合と流入角 45 度（迎角 18.7 度）の場合で比較を行った．計算条件は NACA の実験条件と

合わせ，流入速度V = 28.956[m/s]，レイノルズ数は 245000 とした． 
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図 2-3 翼列諸元 

 

2.6.2 計算結果 

 NACA の二次元翼列実験と二次元計算とで翼面圧力係数分布を比較した結果を図 2-4 に

示す．図の横軸は翼前縁からの距離を翼弦長で割ったPercent Chord[−]であり，縦軸は圧力

係数𝐶௣[−]である．NACA 実験，数値計算ともに上側の線が翼負圧面側の圧力係数分布，下

側の線が翼正圧面側の圧力係数分布となっている．流入角 30 度（迎角 3.7 度），流入角 45

度（迎角 18.7 度）ともに，NACA 実験と数値計算で同等の分布となっており，数値計算で

翼周りの流れ場を予測できていることが確認できる． 
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図 2-4 翼面圧力係数分布の比較 

 

 図 2-5 に翼面から格子点 10 点目までのマッハ数分布とエントロピー分布を示す．境界層

の解像が行えていることが確認できる． 

 

 

図 2-5 格子点 10 点目までのマッハ数分布とエントロピー分布 
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第3章 翼端に加工した溝が翼列性能と流れ場に及ぼす影響 
 ケーシングトリートメントについて，ミッドコード位置より前縁側に施した周方向溝が

失速特性の改善に効果的であるという報告(17)(18)がある．これを参考に翼端に周方向溝を施

し，翼列性能と流れ場に及ぼす影響を調査した．そしてその結果を基に新たな溝形状を提案

し，翼列性能と流れ場に及ぼす影響を調査した． 

3.1 計算対象・条件 

 計算対象は図 3-1 に示すように二次元計算と同様，直線翼列の一流路をモデル化し，モ

デル上下面を周期境界条件とすることで一流路のモデルで直線翼列内の流れを再現した．

境界層の計算格子についても，二次元計算と同様，粘性低層（0<y+<4~5）に 5 点格子を配置

した．本研究では数値計算で失速特性の改善に効果のあった翼端溝について，実際に模型を

作成し本研究室の所有する直線翼列風洞を用いた実験を行い，数値計算と実験の相互から

翼端溝の有用性を評価する．そのため，翼列のパラメータについては本研究室の所有する直

線翼列風洞に条件が合うように決定した．翼型には翼弦 80[mm]，翼幅 180[mm]の NACA65-

810 翼型を用い，主流速度は 40[m/s]とした．図 3-2 に翼列諸元を示す．翼弦長cと翼列ピッ

チsの比であるソリディティを 1 とした．翼列の軸方向と翼弦方向のなす角である翼の食違

い角ξを 26.3[deg]とし，食違い角を固定し流入角を変化させることで翼に対する迎角を変化

させ，失速特性を調査した．翼端と翼端側の壁面との翼端隙間は 3.5[mm]，翼面及び壁面は

滑りなし条件とした．図 3-3 に示すように翼端側の壁面の翼付近の領域については，実際

のジェットエンジンの回転する動翼とケーシング間の相対運動を翼が固定されている直線

翼列で再現するために，壁面を翼列方向に翼の正圧面側から負圧面側に向かって運動する

条件とした．壁面運動の速度U[𝑚 𝑠⁄ ]については，図 3-4 を参考に式(3-1)によって求めた． 

 



26 
 

 
図 3-1 計算対象 

 

 

図 3-2 翼列諸元 
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図 3-3 翼端側の境界条件 

 

 
図 3-4 動翼列への流れ 

 

U = V sin 𝛽 (3-1) 

U[𝑚 𝑠]⁄ ：壁面運動速度，V[𝑚 𝑠⁄ ]：流入速度，β[deg]：流入角 

 

3.2 周方向溝が翼列性能と流れ場に及ぼす影響 

 図 3-5 に示すようにミッドコード位置と 20% chord 位置に幅 13.5% chord，深さ 27% chord

の周方向溝を施し，翼列性能と流れ場に及ぼす影響を調査した．ミッドコード位置に溝を加

工したモデルを Model1，20% chord 位置に溝を加工したモデルを Model2 とする． 
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図 3-5 翼端溝モデル 

3.2.1 計算結果 

3.2.1.1 失速特性の変化 

 図 3-6 に周方向溝による失速特性の変化を示す．溝を施したモデルでも流入角 51 度から

52 度にかけて揚力係数が大きく減少しており，溝により失速の発生を遅らせることができ

ていない．しかし，前縁側に溝を施した Model2 において，流入角 50 度から 51 度にかけて

の揚力係数の減少を抑制できており，失速特性の改善傾向が確認できる．揚力係数の値に着

目すると，溝を施したモデルの方が全体的に揚力係数の値が小さくなっており，溝を施すこ

とで得られる揚力が減少している． 
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図 3-6 周方向溝モデルによる失速特性の変化 

 

 図 3-7 に翼端からの距離と失速特性の関係を示す．溝の深さが 12% span なので，翼端か

ら 15% span 位置は溝から 3% span の距離の位置である．溝を施したモデルの方が翼端から

15% span 位置から 30% span 位置にかけて失速前の揚力係数の値が小さくなっている．また

翼端付近ほど揚力係数の減少具合は大きく，翼端から離れるにつれて低減することがわか

る．翼端から 50% span 以降では溝を施したモデルの方が流入角 50 度から 51 度にかけての

揚力係数の減少を低減でき，前縁側に溝を施した Model2 については失速前の揚力係数の値

が溝を施していないモデルよりも大きくなることが確認できる．Model2 においては，翼端

から 15% span 位置，20% span 位置で流入角 45 度から 49 度にかけて揚力係数が減少する

が，流入角 49 度から失速後の 52 度にかけて揚力係数が増加していくことが確認できる． 
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図 3-7 翼端からの距離と失速特性の関係 

 

3.2.1.2 翼周りの流れ場の変化 

 図 3-8～図 3-12 に周方向溝による翼負圧面側の流線の変化を示す．溝により翼端付近で

流れが乱れるが，失速直前である流入角 51 度の翼端から離れた領域に着目すると，溝を施

したモデルの方が剥離領域の成長を抑制できていることが確認できる．また Model1 よりも

Model2 の方が翼端から離れた領域の剥離の成長を抑制しており，前縁側に施した溝の方が

翼端から離れた領域の剥離の成長を抑制できることが確認できる． 
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図 3-8 周方向溝による翼負圧面側の流線の変化（流入角 45 度） 

 

 

図 3-9 周方向溝による翼負圧面側の流線の変化（流入角 49 度） 
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図 3-10 周方向溝による翼負圧面側の流線の変化（流入角 50 度） 

 

 

図 3-11 周方向溝による翼負圧面側の流線の変化（流入角 51 度） 
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図 3-12 周方向溝による翼負圧面側の流線の変化（流入角 52 度） 

 

 図 3-13 に流入角 51 度における溝内部を翼の正圧面側から負圧面側に流れる流線を示す．

前縁側に溝を施した Model2 の方が溝を通った流体を翼根方向に導け，溝内を通った流体の

影響を翼端から離れた領域にまで及ぼせていることが確認できる． 

 

 

図 3-13 溝内部の流線（流入角 51 度） 

 

 図 3-14～図 3-18 に流入角 51 度における周方向溝による翼周りの速度の z 方向成分の変

化を示す．翼根側に向かう方向が正，翼端側に向かう方向が負である．溝を施したモデルで

は溝の翼負圧面側で翼根側に向かう流れが強くなっていることが確認できる．またミッド
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コード位置に施した溝よりも前縁側に施した溝の方がこの流れが強くなっており，翼端か

ら離れた領域でも翼根側に向かう速度の成分が確認できる．  

 

 

図 3-14 周方向溝による速度の z 方向成分の変化（翼端から 15% span 位置） 

 

 

図 3-15 周方向溝による速度の z 方向成分の変化（翼端から 20% span 位置） 
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図 3-16 周方向溝による速度の z 方向成分の変化（翼端から 30% span 位置） 

 

 

図 3-17 周方向溝による速度の z 方向成分の変化（翼端から 40% span 位置） 
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図 3-18 周方向溝による速度の z 方向成分の変化（翼端から 50% span 位置） 

 

 図 3-19 に周方向溝を施した翼の翼負圧面の圧力分布を示す．溝内で圧力が高くなる領域

が生成され，溝出口部分と翼根側で圧力差が生成されることが確認できる．また翼負圧面側

では前縁側の方が圧力が低くなるため，前縁側に施した溝の方が溝出口部分と翼根側の圧

力差が大きくなることがわかる． 

 

 

図 3-19 周方向溝を施した翼負圧面の圧力分布 

 

 図 3-20に溝のスパン中央位置における，周方向溝を施した翼周りの圧力分布と速度分布，

速度ベクトルを示す．溝の翼正圧面後縁側で主流と溝が衝突し圧力が高くなる領域が生成
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され，また溝内部で流体が加速される領域が生成されることが確認できる．しかし溝内部と

溝の翼負圧面後縁側で流れが大きく乱れる領域が生成され溝内部を流れる流体の大きな抵

抗となっていることがわかる．Model1, 2 ともに溝出口部分で圧力が高くなる領域が生成さ

れることが確認できる． 

 

 
図 3-20 周方向溝を施した翼周りの流れ場 

 

3.2.1.3 全圧損失の変化 

 図 3-21 に周方向溝による全圧損失の変化を示す．溝を施したモデルの方が全体的に全圧

損失の値が大きくなっている．しかし失速後の流入角 52 度においては，前縁側に溝を施し

た Model2 の全圧損失の値が溝を施していないモデルよりも小さくなっていることが確認で

きる． 
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図 3-21 周方向溝による全圧損失の変化 

 

3.2.2 考察 

 翼端に周方向溝を施すことで翼端付近では揚力係数が大幅に減少するが，翼端から離れ

た領域の剥離の成長を抑制でき，前縁側に溝を施した Model2 において失速特性の改善傾向

が見られた要因について考察する．溝を施すことで翼端付近の流れが乱れ翼端付近の揚力

係数の減少につながるが，溝を通った流体を翼根方向に導くことができたことで翼端から

離れた領域の剥離の成長を抑制することができ，翼端から離れた領域の揚力係数の増加や

失速特性の改善につながったと考える．Model2 において翼全体で評価した失速特性の改善

傾向が見られた要因については，前縁側に施した溝の方が溝内を通った流体をより翼根方

向に導くことができ，溝内を通った流体の影響を翼端から離れた領域でも及ぼせたことで，

翼端から離れた広い領域で剥離の成長を抑制できたためであると考える． 

 溝内を通った流体が翼根方向に導かれた要因について考察する．溝を施すことで溝出口

部分で圧力が高くなる領域が生成され，溝出口部分と翼根側とで圧力差が生成され，この圧

力差によって溝内を通った流体が翼根方向に導かれたと考える．また翼負圧面側では前縁

側の方が圧力が低くなるため，前縁側に施した溝の方が溝出口部分と翼根側との圧力差が

大きくなり，前縁側に溝を施した Model2 の方が溝内を通った流体をより翼根方向に導くこ

とができ，翼端から離れた領域の剥離の成長を抑制できたと考える． 

 溝出口部分で圧力が高くなる領域が生成された要因について考察する．溝内で剥離領域

が生成されることで，溝内を流れる流体の流路が縮小され溝内で流体が加速されるが，溝出

口に向かって流路が拡大され溝出口部分で流体が減速することで圧力が高くなったと考え

る．また翼負圧面を流れてきた流体が，溝出口部分で溝内の剥離領域の影響を受け減速する

ことで圧力が高くなることも要因であると考える． 
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 溝を施したモデルの方が失速前の全圧損失が悪化した要因について考察する．溝内部と

溝出口部分で大きく流れが乱れ，この乱れが主流の抵抗となったことで全圧損失の悪化に

つながったと考える． 

 

3.3 溝による流れの乱れを抑制した溝が翼列性能と流れ場に及ぼす影響 

 翼端に周方向溝を施すと，翼端から離れた領域の剥離の成長を抑制できるが，溝付近の流

れが乱れることがわかったので，溝による流れの乱れをできるだけ少なくすることを目的

とし，図 3-22 に示すように 20% chord 位置からミッドコード位置にかけて溝を施した

Model3，20% chord 位置から 70% chord 位置にかけて溝を施した Model4 を作成し，翼列性

能と流れ場に及ぼす影響を調査した． 

 

 

図 3-22 提案した溝モデル 

 

3.3.1 計算結果 

3.3.1.1 失速特性の変化 

 図 3-23 に提案した溝による失速特性の変化を示す．溝を施した Model3, 4 の方が流入角

50 度から 51 度にかけての揚力係数の減少の傾きが大きくなっており失速特性が悪化して

いる．しかし，Model1, 2 より失速前の揚力係数の値が大きくなっており，失速前において

溝による揚力の減少を低減できていることが確認できる． 
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図 3-23 提案した溝モデルによる失速特性の変化 

 

 図 3-24 に翼端からの距離と失速特性の関係を示す．溝を施したモデルの方が失速前の揚

力係数の値が大きくなっており，溝を施していないモデルよりも大きな揚力を得られてい

る．翼端から 15% span 位置における失速特性に着目すると，Model3, 4 ともに流入角 50 度

から 51 度にかけての揚力係数の減少が抑えられており，翼端付近において失速特性の改善

傾向が確認できる．また Model1, 2 では溝を施すことで翼端付近の揚力係数の値が大きく減

少していたが，Model3, 4 ではこれを防げていることが確認できる．しかし翼端から離れた

領域では Model3, 4 の方が流入角 50 度から 51 度にかけての揚力係数の減少の傾きが大きく

なっており，失速特性が悪化している． 
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図 3-24 翼端からの距離と失速特性の関係 

 

3.3.1.2 翼周りの流れ場の変化 

 図 3-25～図 3-29 に提案した溝による翼負圧面側の流線の変化を示す．溝による流れの乱

れを抑制できており，翼端付近の剥離の成長を抑制できていることが確認できる．しかし流

入角 51 度において，溝を施したモデルの方が翼端から離れた領域の剥離の成長が促進され

ている． 
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図 3-25 提案した溝による翼負圧面側の流線の変化（流入角 45 度） 

 

 

図 3-26 提案した溝による翼負圧面側の流線の変化（流入角 49 度） 
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図 3-27 提案した溝による翼負圧面側の流線の変化（流入角 50 度） 

 

 

図 3-28 提案した溝による翼負圧面側の流線の変化（流入角 51 度） 
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図 3-29 提案した溝による翼負圧面側の流線の変化（流入角 52 度） 

 

 図 3-30 に流入角 51 度における溝内部を翼の正圧面側から負圧面側に流れる流線を示す．

溝を通った流体が翼に沿って流れているが，翼根方向に導くことができていないことがわ

かる． 

 

図 3-30 溝内部の流線（流入角 51 度） 

 

 図 3-31，図 3-32 に流入角 51 度における提案した溝による翼周りの速度の z 方向成分の

変化を示す．Model1, 2 では溝の翼負圧面側で翼根側に向かう流れが確認できたが，Model3, 

4 ではこの流れが見られない． 

 



45 
 

 

図 3-31 提案した溝による速度の z 方向成分の変化（翼端から 15 span 位置） 

 

 

図 3-32 提案した溝による速度の z 方向成分の変化（翼端から 50% span 位置） 

 

 図 3-33 に提案した溝を施した翼の翼負圧面の圧力分布を示す．Model1, 2 では溝内で圧

力が高くなる領域が生成されていたが，Model3, 4 では生成されないことがわかる． 
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図 3-33 提案した溝を施した翼負圧面の圧力分布 

 

 図 3-34 に溝のスパン中央位置における，提案した溝を施した翼周りの圧力分布と速度分

布，速度ベクトルを示す．Model1, 2 と比べて溝内と溝出口部分で流れの乱れる領域の生成

を抑制することができ，また溝内でより流体が加速されていることが確認できる．さらに溝

内を通った流体が翼に沿って流れていることが確認できる．しかし，Model1, 2 で見られた

溝出口部分で圧力が高くなる領域が生成されないことがわかる． 

 



47 
 

 

図 3-34 提案した溝を施した翼周りの流れ場 

3.3.1.3 全圧損失の変化 

 図 3-35 に提案した溝による全圧損失の変化を示す．溝を施したモデルの方が全圧損失の

値が小さくなっていることが確認できる． 

 

図 3-35 提案した溝による全圧損失の変化 
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3.3.2 考察 

 Model3, 4 による失速特性の変化について考察する．溝を施したモデルの方が翼全体で評

価した失速特性において，流入角 50[deg]から 51[deg]にかけての揚力係数の減少の傾きが大

きくなり失速特性の悪化傾向が見られた要因については，Model3, 4 では図 3-30 に示すよ

うに溝内を通った流体を翼根方向に導くことができず，図 3-28 に示すように翼端から離れ

た領域の剥離の成長が促進されたためであると考える．しかし，図 3-34 に示すように溝に

よる流れの乱れを抑制し溝内を通った流体を主流方向に導けたことで，溝による揚力係数

の減少を低減でき，また翼端付近の剥離の成長を抑制し翼端から 15% span 位置における失

速特性の改善傾向につながったと考える． 

 Model3, 4 では溝内を通った流体を翼根方向に導くことができなかった要因について考察

する．図 3-33 に示すように Model3, 4 では溝出口部分で圧力が高くなる領域が生成されず，

溝出口部分と翼根側との圧力差が Model1, 2 と比べて小さくなり，Model3 においては溝出

口部分の方が翼根側よりも圧力が低くなることがわかる．溝出口部分で圧力が高くなる領

域が生成されず，溝出口部分と翼根側との圧力差を生成することができなかったため，溝内

を通った流体を翼根側に導くことができなかったと考える． 

 Model3, 4 において溝出口部分で圧力が高くなる領域が生成されなかった要因について考

察する．Model1, 2 では溝内で剥離領域が生成され，この剥離領域に起因して溝出口部分で

圧力が高くなるが，Model3, 4 では溝内の剥離領域の生成を抑制したことで，溝出口部分で

圧力が高くなる領域が生成されなかったと考える． 

 Model3, 4 により，全圧損失の改善傾向が見られたことについて考察する．図 3-34 に示す

ように溝による流れの乱れを抑制し，また溝内を通った流体を翼に沿って流すことができ

たことで翼端付近の剥離の成長を抑制し，主流の抵抗を低減できたことで全圧損失の改善

につながったと考える． 

3.4 新たな翼端溝形状の提案 

 以上より，図 3-36 に示すように Model3, 4 の形状で溝出口部分を前縁側に設置し，溝の

入口から出口に向かって流路が拡大する溝を施せば，溝による流れの乱れを抑えつつ，溝内

で流体を減速することで溝出口部分で圧力を高くすることができ，翼端溝によって全圧損

失の低下を抑え失速特性の改善を実現できると考える． 
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図 3-36 提案する翼端溝形状 
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第4章 結言 
 本研究では，圧縮機の圧力比，効率の低下を最小限に抑えた失速特性改善手法を提案する

ことを目的に，直線翼列を対象とした数値計算により，翼端に加工した溝が圧縮機直線翼列

の翼列性能と流れ場に及ぼす影響を調査した． 

 始めに，翼端に周方向溝を施し翼列性能と流れ場に及ぼす影響を調査した．その結果，溝

を施したモデルの方が失速前の揚力係数は減少するが，前縁側に溝を施したモデルにおい

て流入角 50 度から 51 度にかけての揚力係数の減少を抑制し，失速特性の改善傾向を確認

できた．しかし，翼端付近の揚力係数は大幅に減少し，全圧損失は悪化した．流れ場の変化

については，溝を施すことで溝付近の流れは乱れるが翼端から離れた領域の剥離の成長を

抑制でき，前縁側に施した溝の方がその効果が強く表れることがわかった．また溝内で剥離

領域が生成され溝出口部分で圧力が高くなる領域が生成されることで，溝出口部分と翼根

側との圧力差が生成されることが確認できた．溝内で生成される剥離領域に起因して溝出

口部分で圧力が高くなる領域が生成され，翼負圧面側では前縁側の方が圧力が低くなるた

め前縁側に施した溝の方が溝出口部分と翼根側との圧力差が大きくなり，この圧力差によ

って溝内を通った流体を翼根方向に導けたことで，前縁側に溝を施したモデルで翼端から

離れた領域の剥離の成長をより抑制でき，失速特性の改善傾向につながったと考察した． 

 次に，翼端に周方向溝を施すと翼端から離れた領域の剥離の成長を抑制できるが溝付近

で流れが乱れることがわかったので，溝による流れの乱れを抑制することを目的とした溝

を提案し翼列性能と流れ場に及ぼす影響を調査した．その結果，溝による流れの乱れを抑制

できたことで，揚力係数の減少を低減し翼端付近では失速特性の改善傾向を確認できたが，

翼端から離れた領域では失速特性が悪化し，翼全体で評価すると失速特性が悪化した．しか

し，溝を通った流体を翼に沿って流すことができたことで翼端付近の剥離の成長を抑制し，

全圧損失は改善した．流れ場の変化については，溝を施すことで翼端付近の剥離の成長を抑

制できるが，翼端から離れた領域では剥離の成長が促進された．また溝による流れの乱れを

抑制したことで溝内の剥離領域の生成を抑制することができたが，溝出口部分で圧力が高

くなる領域が生成されなかった．溝による流れの乱れを抑制したことで溝内で剥離領域が

生成されず，溝内の剥離領域に起因して生成される溝出口部分で圧力が高くなる領域が生

成されなかったことで，溝出口部分と翼根側との圧力差を生成できず，溝内を通った流体を

翼根方向に導くことができなかったと考えた．それによって翼端から離れた領域の剥離の

成長を促進し，失速特性の悪化につながったと考察した． 

 以上より，直線翼列において翼端溝により失速特性の改善を実現するためには，溝出口部

分で圧力の高くなる領域を生成し，溝出口部分と翼根側との圧力差を大きくすることで，溝

内を通った流体を翼根方向に導き，翼端から離れた領域の剥離の成長を抑制する必要があ

ると考える．Model1, 2 では溝内で剥離領域が生成され，この剥離領域に起因して溝出口部

分で圧力を高くできたが，剥離領域が主流の抵抗となり揚力係数の減少や全圧損失の悪化
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につながった．翼端溝による流れの乱れを抑えつつ溝出口部分で圧力が高くなる領域を生

成することができれば，全圧損失の低下を抑え失速特性の改善を実現できると考える．また

本研究は直線翼列を対象としているため流入角がスパン方向に一様であるが，実際の軸流

圧縮機は環状翼列であるため，周速が回転軸から離れるに伴い大きくなり，ハブ側よりも翼

端側の方が流入角が大きくなる．このことで生じる直線翼列と環状翼列の失速特性の違い

を調査し，直線翼列の結果が環状翼列でも適応可能かどうか調査する必要がある． 
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