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第1章 序論 

本研究はジェットエンジンの構成要素の一つである軸流圧縮機の失速特性改善を目指し，

動翼翼端に溝加工した際の翼周りの流れ場に及ぼす影響を捉え，溝形状の効果を検討する

基礎研究である． 

第 1 章では本研究の背景，研究目的，研究方法について説明する． 

 

1.1 研究背景 

 航空輸送量は拡大が続いており，航空エンジンに対しては高い信頼性が求められるの

は勿論のこと，経済性や環境適合性の要求はますます厳しくなっている．つまり，今後の

ジェットエンジンには燃料消費率の向上が求められている． 

図 1-1 は燃料消費率の変遷を示したもので，横軸が年代，縦軸が燃料消費率で年代が進

むにつれ燃料消費率が改善されている(1)．つまり，今後も燃料消費率は改善され，圧力比

は上昇すると予想される． 

 

 

図 1-1．ジェットエンジンの燃料消費率と全体圧力比の推移(1) 
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1.1.1 ジェットエンジンの燃料消費率と圧力比 

ジェットエンジンの燃料消費率は式(1-1)に示されており，熱効率(SFC: Specific Fuel 

Consumption)，熱効率(𝜂𝑡ℎ𝑒𝑟𝑚𝑎𝑙)，伝達効率(𝜂𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑓𝑒𝑟)，推進効率(𝜂𝑝𝑟𝑜𝑝𝑢𝑙𝑠𝑖𝑣𝑒)，機速(𝑉𝑜)，

の関係式で表される．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り，ブレイ

トンサイクルの熱効率は式(1-2)に示される．つまり，式(1-3)の圧力比(𝛾)を向上させること

で熱効率も上昇し，最終的に燃料消費率向上に繋がる． 

 

𝐒𝐅𝐂 =
𝑾𝒇

𝑭𝒏
∝

𝑽𝒐
𝜼𝒐𝒗𝒆𝒓𝒐𝒍𝒍

=
𝑽𝒐

𝜼𝒕𝒉𝒆𝒓𝒎𝒂𝒍 ∙ 𝜼𝒕𝒓𝒂𝒏𝒔𝒇𝒆𝒓 ∙ 𝜼𝒑𝒓𝒐𝒑𝒖𝒍𝒔𝒊𝒗𝒆
(𝟏-𝟏) 

SFC：燃料消費率，𝑊𝑓：燃料流量，𝐹𝑛：推力，𝑉𝑜：機速 

𝜂𝑜𝑣𝑒𝑟𝑜𝑙𝑙：全効率，𝜂𝑡ℎ𝑒𝑟𝑚𝑎𝑙：熱効率，𝜂𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠𝑓𝑒𝑟：伝達効率，𝜂𝑝𝑟𝑜𝑝𝑢𝑙𝑠𝑖𝑣𝑒：推進効率 

 

𝜼𝒕𝒉𝒆𝒓𝒎𝒂𝒍 = 𝟏 −
𝒒𝑳
𝒒𝑯
= 𝟏 −

𝑻𝟒 − 𝑻𝟏
𝑻𝟑 − 𝑻𝟐

= 𝟏 −
𝟏

𝜸
𝜿−𝟏
𝜿

(𝟏-𝟐) 

𝛄 =
𝒑𝟐
𝒑𝟏

(𝟏-𝟑) 

𝜂𝑡ℎ𝑒𝑟𝑚𝑎𝑙：理論熱効率，𝑞𝐿：排熱量，𝑞𝐻加熱量，𝑇1圧縮機入口温度，𝑇2：燃焼器入口温度，

𝑇3：タービン入口温度，𝑇4タービン出口温度，𝛾：圧力比，𝑝1圧縮機入口圧力，

𝑝2：圧縮機出口圧力，κ：比熱比 

 

1.1.2 軸流圧縮機の構成 

ジェットエンジンは主に圧縮機，燃焼器，タービンで構成されており，圧力比を上昇させ

る圧縮機は，特に軸流圧縮機が多く用いられている．図 1-2 にジェットエンジンの模式図を

示す．軸流圧縮機は回転軸に取り付けられ，高速回転する動翼とケーシングに固定されてい

る静翼が交互に配置され，それらが複数段重ね合わされている．動翼と静翼一組を「段」と

いい，圧力比を向上させるために段数を増やす方法と 1 段当たりの圧力比を上昇させる方

法がある．段数を増やす方法ではエンジンの重量が増加することで燃料消費率が悪化し，ま

た，生産コストの増加により経済性の悪化を招く．つまり，航空機の圧縮機では，1 段当た

りの仕事を増加させ，圧力比を上昇させる方法が望ましい． 
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図 1-2．ジェットエンジンの模式図 

 

 

1.1.3 圧縮機内部の流れとサージング 

圧縮機内部流れと翼の関係を表した速度三角形を図 1-3 に示す．相対速度𝑊1は絶対速度

𝐶1と回転周速度𝑈1を合成したものであり，動翼に相対速度𝑊1が流入角𝛽1で流入する．圧力

比を上昇させるためには、圧縮機において流量に対する回転数を増加させる必要がある．そ

の場合，主流の軸方向絶対速度𝐶𝑥1に対して回転周速度𝑈1が大きくなるため，流入角𝛽1が大

きくなり，動翼の迎角が上昇する．そして，図 1-4 の圧縮機特性線図(2)に示すようにある流

量に達することで失速する．修正回転数が一定の時、相対流量を絞ることで圧力比が上昇す

るが，流量を絞り続けるとサージ線に達し，流れが不安定になり，逆流を起すことで圧縮機

内の空気が激しく振動する，サージングが発生する．このサージングは圧縮機の正常な動作

を妨げるため，特に安全性が求められる航空機用ジェットエンジンでは避けなければなら

ない．そこで，高速回転時の失速の発生を遅らせ，十分な作動範囲を持たせることで，より

高い圧力比で安全な運転を可能にしている． 
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図 1-3．圧縮機内部の流れと速度 3 角形 

 

 

図 1-4．圧縮機特性線図と作動線(2) 
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1.1.4 翼端漏れ流れと既存の失速特性改善手法 

図 1-5 にジェットエンジンの模式図とその構成要素の圧縮機の拡大図を示す．圧縮機の

動翼は高速回転するため動翼を覆うケーシングとの間に隙間が存在し，この隙間を翼端隙

間とし，翼端隙間を通り動翼の正圧面側から負圧面側に流れる流れを翼端漏れ流れとする． 

 翼端漏れ流れを用いて軸流圧縮機の高効率化，翼列 1 段当たりの圧力比上昇および安定

性の向上を実現するため，盛んに研究開発が行われている．安全性向上の面で軸流圧縮機の

回転数が高い場合でも失速の発生を遅らせる技術の 1 つにケーシングトリートメント(３)が

実用化されている．ケーシングトリートメントの一例を図 1-6 に示す．ケーシングトリート

メントはケーシング側に溝を施すことで翼端漏れ流れを制御し，失速を遅らせる技術であ

るが，全周方向に溝があるため圧力比，圧縮機効率の低下させてしまうことが知られている． 

 

 

 

図 1-5．ジェットエンジンの模式図とその構成要素の圧縮機の拡大した模式図(4) 
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図 1-6．ケーシングトリートメントの例(5) 

 

1.2 研究目的 

 本研究の目的は圧力比，圧縮機効率の低下を最小限に抑え，安全性を向上させる手法を提

案することである． 

その方法として本研究では軸流圧縮機のケーシングに溝加工するのではなく，図 1-7 の

ように動翼翼端の一部分に溝加工を施すことで 1.1.4 項に記述したケーシングトリートメン

トより全周方向で翼端隙間を減らし，且つ溝形状の自由度を拡大する手法で圧力比，圧縮機

効率の低下を最小限に抑え，失速特性改善を目指す． 

 

 

図．1-7 翼端溝加工の例(6) 
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1.3 研究手法 

本研究では軸流圧縮機の翼端に加工した溝形状が失速特性と流れ場に及ぼす影響を数値

計算で調査した． 

 数値計算について計算技術と計算機の発展に伴い，CFD(Computational Fluid 

Dynamics：数値流体力学)は，風洞試験や飛行試験と共に必要不可欠な航空機空力設計ツ

ールとなってきている(7)．航空機空力設計ツールとして風洞試験も挙げられるが，莫大な

コストがかかってしまう．また，風洞試験では数多くの種類の空力データを取得すること

は困難であるため，数値計算で軸流圧縮機の翼端に加工した溝形状が失速特性と流れ場に

及ぼす詳細な影響を調査する．  

 

1.3.1 直線翼列 

軸流圧縮機を流入面から見た図を図 1-8 に示す．動翼列は高速回転するため流入面から

見ると環状に並んでいる．本研究では環状翼列の軸直径がスパン長と比べ十分大きいと仮

定することで直線翼列に模擬している．直線翼列を対象とすることで，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

ぼす影響を見やすくしている． 

 

 

図 1-8．環状翼列と直線翼列の関係 
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本来，圧縮機の環状翼列は高速回転しているため，直線翼列に模擬するにあたって動翼

とケーシングの間で相対運動が必要である．つまり，図 1-9 のように動翼を固定し，ケー

シングを壁面運動させることで相対運動が再現でき，環状翼列を直線翼列に模擬してい

る． 

 

図 1-9．翼とケーシングの相対運動 
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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． 

𝝏�⃗⃗� 

𝝏𝒕
+
𝝏�⃗⃗� 𝒋

𝝏𝒙𝒋
+
𝝏�⃗⃗� 𝑽𝒋

𝝏𝒙𝒋
= 𝟎 (𝟐-𝟏) 

�⃗⃗� = (
𝝆
𝝆𝒖𝒊
𝑬
) (𝟐-𝟐) 

�⃗⃗� 𝒋 = (

𝝆𝒖𝒋
𝝆𝒖𝒋𝒖𝒊 + 𝒑𝜹𝒊𝒋

𝝆𝒖𝒋𝑯
) (𝟐-𝟑) 

�⃗⃗� 𝑽𝒋 =

(

 
 

𝟎
−𝝉𝒊𝒋

−𝝉𝒊𝒋𝒖𝒊 − 𝒌
𝝏𝑻

𝝏𝒙𝒋)

 
 

(𝟐-𝟒) 

 

ここで�⃗⃗� は保存量ベクトル，�⃗⃗� 𝒋は対流流束ベクトル（非粘性流束ベクトル），�⃗⃗� 𝑽𝒋は粘性流束

ベクトルである．また，𝜹𝒊𝒋はクロネッカーのデルタであり， 

𝜹𝒊𝒋 = {
𝟏 (𝒊 = 𝒋)

𝟎 (𝒊 ≠ 𝒋)
(𝟐-𝟓) 

である． 
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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
𝝆𝒖𝒋

𝟐 (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 = 𝑪𝒗𝑻 (𝟐-𝟖) 

𝟏

𝟐
𝝆𝒖𝒋

𝟐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
𝒖𝒋
𝟐 (𝟐-𝟗) 

応力テンソルは， 

𝝉𝒊𝒋 = 𝝁(
𝝏𝒖𝒊
𝝏𝒙𝒋

+
𝝏𝒖𝒋

𝝏𝒙𝒊
−
𝟐

𝟑

𝝏𝒖𝒌
𝝏𝒙𝒌

𝜹𝒊𝒋) (𝟐-𝟏𝟎) 

であり，熱伝導係数は， 

𝒌 =
𝜸𝑹𝝁

𝑷𝒓(𝜸 − 𝟏)
(𝟐-𝟏𝟏) 

である．ここで，𝑷𝒓はプラントル数であり，以下のように定義される． 

𝑷𝒓 =
𝝁𝑪𝒑

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 =
𝝁

𝝆
 と温度伝

導性 𝜶 =
𝒌

𝑪𝒑𝝆
 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

𝑪𝒗
(𝟐-𝟏𝟒) 

また， 

𝑪𝒗 =
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， 

𝒑

𝝆𝒓
= 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， 
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𝒂𝟐 = (
𝝏𝒑

𝝏𝝆
)
𝒔

=
𝝏

𝝏𝝆
(
𝒑

𝝆𝜸
)𝝆𝒓 = 𝜸𝒑𝝆−𝜸−𝟏・𝝆𝜸 =

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

𝝏𝒙𝒋
=

𝝁

𝑷𝒓(𝜸 − 𝟏)

𝝏𝒄𝟐

𝝏𝒙𝒋
(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∗，無次元化量を添字 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 = 𝝆𝟎�̂�, (𝝆𝟎 = 𝝆∗) (𝟐-𝟐𝟎) 

速度について， 

𝒖 = 𝒄𝟎�̂�, (𝒄𝟎 = 𝒄∗) (𝟐-𝟐𝟏) 

代表長について， 

𝒙 = 𝑳𝟎�̂�, (𝑳𝟎 = 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． 

𝒑𝟎 ≠ 𝒑∗ (𝟐-𝟐𝟑) 

𝑻𝟎 ≠ 𝑻∗ (𝟐-𝟐𝟒) 

𝝁𝟎 ≠ 𝝁∗ (𝟐-𝟐𝟓) 

基準状態の音速𝒄∗の式は， 

𝒄∗
𝟐 = 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 = 𝒕𝟎�̂� =
𝑳𝟎
𝒄𝟎
�̂�, (𝒕𝟎 =

𝑳𝟎
𝒄𝟎
) (𝟐-𝟐𝟕) 

圧力(𝑝)について， 

𝒑 = 𝒑𝟎�̂� = 𝝆𝟎𝒄𝟎
𝟐�̂�, (𝒑𝟎 = 𝝆𝟎𝒄𝟎

𝟐) (𝟐-𝟐𝟖) 

ここで圧力の無次元化量𝒑𝟎は， 

𝒑𝟎 = 𝝆𝟎𝒄𝟎
𝟐 = 𝝆∗𝒄∗

𝟐 = 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 

𝒄𝟐 = 𝜸
𝒑

𝝆
(𝟐-𝟑𝟎) 

を考えると， 

(�̂�𝒄𝟎)
𝟐 = 𝜸

(�̂�(𝝆𝟎𝒄𝟎
𝟐))

(�̂�𝝆𝟎)
(𝟐-𝟑𝟏) 

�̂�𝟐𝒄𝟎
𝟐 = 𝜸

�̂�(𝝆𝟎𝒄𝟎
𝟐)

�̂�𝝆𝟎
(𝟐-𝟑𝟐) 

�̂�𝟐 = 𝜸
�̂�

�̂�
(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 = 𝝁𝒐�̂� = 𝝆𝟎𝒄𝟎𝑳𝟎�̂�, (𝝁𝟎 = 𝝆𝟎𝒄𝟎𝑳𝟎) (𝟐-𝟑𝟒) 

温度(𝑇)について， 

𝑻 = 𝑻𝟎�̂� =
𝒄𝟎
𝟐

𝑹
�̂�, (𝑻𝟎 =

𝒄𝟎
𝟐

𝑹
) (𝟐-𝟑𝟓) 

ここで温度の無次元化量𝑻𝟎は式(2-26)より， 

𝑻𝟎 =
𝒄𝟎
𝟐

𝑹
=
𝒄∗
𝟐

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 

𝒄𝟐 = 𝜸𝑹𝑻 (𝟐-𝟑𝟕) 

を考えると， 

(�̂�𝒄𝟎)
𝟐 = 𝜸𝑹・�̂� (

𝒄𝟎
𝟐

𝑹
) (𝟐-𝟑𝟖) 

�̂�𝟐 = 𝜸�̂� (𝟐-𝟑𝟗) 

となる．気体の状態方程式は， 

𝒑 = 𝝆𝑹𝑻 (𝟐-𝟒𝟎) 
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�̂�(𝝆𝟎𝒄𝟎
𝟐) = �̂�𝝆𝟎𝑹�̂�(

𝒄𝟎
𝟐

𝑹
) (𝟐-𝟒𝟏) 

�̂� = �̂��̂� (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)𝝆𝑪𝒗𝑻 (𝟐-𝟒𝟑) 

の無次元化を考えると， 

�̂�(𝝆𝟎𝒄𝟎
𝟐) = (𝜸 − 𝟏)�̂�𝝆𝟎𝑪𝒗�̂� (

𝒄𝟎
𝟐

𝑹
) (𝟐-𝟒𝟒) 

𝑪𝒗 =
𝑹

𝜸−𝟏
より， 

�̂�(𝝆𝟎𝒄𝟎
𝟐) = (𝜸 − 𝟏)�̂�𝝆𝟎

𝑹

𝜸 − 𝟏
�̂� (
𝒄𝟎
𝟐

𝑹
) (𝟐-𝟒𝟓) 

�̂� = �̂��̂� (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(10)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𝑻𝒔での粘性係数𝝁𝒔を用いて以下のように書ける． 

𝝁

𝝁𝒔
= (

𝑻

𝑻𝒔
)
𝟏.𝟓

(
𝑻𝒔 + 𝑺

𝑻 + 𝑺
) (𝟐-𝟒𝟕) 

式(2-47)の温度𝑻𝒔を基準状態の温度𝑻∗にすると， 

𝝁

𝝁∗
= (

𝑻

𝑻∗
)
𝟏.𝟓

(
𝑻∗ + 𝑺

𝑻 + 𝑺
) = (

𝑻

𝑻∗
)
𝟏.𝟓

(
𝟏+

𝑺
𝑻∗

𝑻
𝑻∗
+
𝑺
𝑻∗

) (𝟐-𝟒𝟖) 

となる．ここで，𝜽 =
𝑻

𝑻∗
とおくと， 

𝝁

𝝁∗
= 𝜽𝟏.𝟓(

𝟏 +
𝑺
𝑻∗

𝜽 +
𝑺
𝑻∗

) (𝟐-𝟒𝟗) 

𝝁 = 𝝁∗𝜽
𝟏.𝟓(

𝟏+
𝑺
𝑻∗

𝜽 +
𝑺
𝑻∗

) (𝟐-𝟓𝟎) 

𝜽 =
𝑻

𝑻∗
=

𝜸𝑻

𝜸𝑻∗
，𝑻𝟎 = 𝜸𝑻∗より， 

𝜽 =
𝜸𝑻

𝜸𝑻∗
=
𝜸𝑻

𝑻𝟎
(𝟐-𝟓𝟏) 
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また，�̂�𝟐 = 𝜸�̂�より， 

𝜽 =
𝜸𝑻

𝑻𝟎
= 𝜸�̂� = �̂�𝟐 (𝟐-𝟓𝟐) 

これらをまとめると， 

𝝁 = 𝝁∗𝜽
𝟏.𝟓(

𝟏+
𝑺
𝑻∗

𝜽 +
𝑺
𝑻∗

) (𝟐-𝟓𝟑) 

𝜽 = �̂�𝟐 (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∗𝜽
𝟏.𝟓(

𝟏+
𝑺
𝑻∗

𝜽 +
𝑺
𝑻∗

) (𝟐-𝟓𝟓) 

(𝝆𝟎𝒄𝟎𝑳𝟎)�̂� = 𝝁∗𝜽
𝟏.𝟓(

𝟏+
𝑺
𝑻∗

𝜽+
𝑺
𝑻∗

) (𝟐-𝟓𝟔) 

�̂� =
𝝁∗

(𝝆𝟎𝒄𝟎𝑳𝟎)
𝜽𝟏.𝟓(

𝟏+
𝑺
𝑻∗

𝜽+
𝑺
𝑻∗

) (𝟐-𝟓𝟕) 

�̂� =
𝟏

𝑹𝒆′
𝜽𝟏.𝟓(

𝟏+
𝑺
𝑻∗

𝜽 +
𝑺
𝑻∗

) (𝟐-𝟓𝟖) 

となる．ここで， 

𝑹𝒆
′ =

𝝆𝟎𝒄𝟎𝑳𝟎
𝝁∗

=
𝝆∗𝒄∗𝑳∗
𝝁∗

(𝟐-𝟓𝟗) 

となり，𝑹𝒆
′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， 

𝝏�̂�

𝝏�̂�
+
𝝏�̂��̂�𝒋

𝝏�̂�𝒋
= 𝟎 (𝟐-𝟔𝟎) 

運動量保存式は， 

𝝏�̂��̂�𝒋

𝝏�̂�
+
𝝏

𝝏�̂�𝒋
(�̂��̂�𝒊�̂�𝒋 + �̂�𝜹𝒊𝒋) +

𝝏�̂�𝒊𝒋

𝝏�̂�𝒋
= 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， 
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𝝏�̂�

𝝏�̂�
+
𝝏�̂��̂�𝒋�̂�

𝝏�̂�𝒋
+
𝝏

𝝏�̂�𝒋
(�̂�𝒊𝒋𝒖�̂� +

�̂�

𝑷𝒓(𝜸 − 𝟏)

𝝏�̂�𝟐

𝝏�̂�𝒋
) = 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． 

𝑹𝒆
′ =

𝝆∗𝒄∗𝑳∗
𝝁∗

=
𝝆∗𝑽∗𝑳∗
𝝁∗

𝒄∗
𝑽∗
= 𝑹𝒆 ×

𝒄∗
𝑽∗
= 𝑹𝒆 ×

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(11)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(12)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-

Allmaras（S-A）(13)(14)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(15)． 

 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𝝂𝑻を， 

𝝂𝑻 = �̂�𝒇𝑽 (𝟐-𝟔𝟒) 

と書き，𝒇𝑽を 

𝒇𝑽 =
𝝌𝟑

𝝌𝟑 + 𝑪𝑽
𝟑

(𝟐-𝟔𝟓) 

𝝌 =
�̃�

𝝂
(𝟐-𝟔𝟔) 
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で定義する．分子粘性効果の弱い領域では�̃� ≫ 𝝂より𝒇𝑽 ≅ 1となるため，�̃�は𝝂𝑻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�̃�は，以下の

輸送方程式 

𝑫�̃�

𝑫𝒕
= 𝑪𝑷�̃��̃� − 𝑪𝜺𝟏𝒇𝜺 (

�̃�

𝒅
)
𝟐

+
𝟏

𝝈
(𝛁・((𝝂 + �̃�)𝛁�̃�) + 𝑪𝑫(𝛁�̃�)

𝟐) (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，�̂�と𝒇𝜺は， 

�̂� =
𝟏

√𝟐
|𝝎| +

𝝂

(𝒌𝒅)𝟐
𝒇𝑷 (𝟐-𝟔𝟖) 

𝒇𝜺 = 𝒈(
𝟏 + 𝑪𝜺𝟐

𝟔

𝒈𝟔 + 𝑪𝜺𝟐
𝟔 )

𝟏 𝟔⁄

(𝟐-𝟔𝟗) 

で与えられる．式(𝟐-𝟔𝟖)，式(𝟐-𝟔𝟗)で，𝒇𝑷と𝒈は， 

𝒇𝑷 = 𝟏 −
𝝌

𝟏 + 𝒇𝑽𝝌
=
𝝌𝟑 − 𝑪𝑽

𝟑𝝌+ 𝑪𝑽
𝟑

𝝌𝟒 + 𝝌𝟑 + 𝑪𝑽
𝟑

(𝟐-𝟕𝟎) 

𝒈 = 𝒓 + 𝑪𝜺𝟑(𝒓
𝟔 − 𝒓),      𝒓 =

�̃�

�̃�(𝒌𝒅)𝟐
(𝟐-𝟕𝟏) 

で定義される．モデル定数は， 

𝛔 =
𝟐

𝟑
, 𝑪𝑽 = 𝟕. 𝟏, 𝒌 = 𝟎. 𝟒𝟏, 𝑪𝑷 = 𝟎. 𝟏𝟑, 𝑪𝑫 = 𝟎. 𝟔𝟐, 𝑪𝜺𝟏 =

𝑪𝑷
𝒌𝟐
+
𝟏 + 𝑪𝑫
𝝈

,

𝑪𝜺𝟐 = 𝟐, 𝑪𝜺𝟑 = 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(16)~(18)

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(17)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(17)」

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(18)は，直線翼列のピッチの長

さ（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． 

�̃� = √
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 
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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，失速特性

や全圧損失に着目して有用性を評価する．「髙島(19)の実験」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𝑟 = 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𝑹𝒂𝒊𝒓[J (kg ∙ K)⁄ ]は， 

𝑹𝒂𝒊𝒓 = 𝟖. 𝟑𝟏𝟒𝟓 (𝟐𝟖.𝟗𝟔𝟔 × 𝟏𝟎−𝟑)⁄ = 𝟐𝟖𝟕. 𝟎𝟒𝟑[𝐉 𝐤𝐠 ∙ 𝐊⁄ ] (𝟐-𝟕𝟒) 

とした． 

 

 転向角𝜽[deg]は，流入角𝛂𝐢𝐧[deg]と流出角𝛼𝑜𝑢𝑡[deg]を用いて， 

𝛉 = 𝜶𝒊𝒏 −𝜶𝒐𝒖𝒕 (𝟐-𝟕𝟓) 

と表されるので，転向角𝜽[deg]と流入角𝜶𝒊𝒏[deg]を用いて流出角𝜶𝒐𝒖𝒕[deg]を求めた． 

𝜶𝒐𝒖𝒕 = 𝜶𝒊𝒏 − 𝜽 (𝟐-𝟕𝟔) 

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

速度𝒗𝒂𝒙𝒊𝒔[𝑚/𝑠]を求めた． 

𝒗𝒂𝒙𝒊𝒔 = 𝒗𝒊𝒗 𝐜𝐨𝐬𝜶𝒊𝒏 (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𝒗𝒂𝒙𝒊𝒔[m/s]は保存されるので， 

軸方向速度𝒗𝒂𝒙𝒊𝒔[m/s]と流出角𝜶𝒐𝒖𝒕[deg]を用いて速度三角形（三角関数）より流出速度

𝒗𝒐𝒖𝒕[𝑚/𝑠]を求めた． 

𝒗𝒐𝒖𝒕 = 𝒗𝒂𝒙𝒊𝒔 𝐜𝐨𝐬𝜶𝒐𝒖𝒕⁄ (𝟐-𝟕𝟖) 

・流出境界について 

空気の温度𝑻𝒐𝒖𝒕[K]は 288.15[K]（15[℃]）とした．静圧𝑷𝒐𝒖𝒕[Pa]は大気圧なので， 

𝑷𝒐𝒖𝒕 = 𝟏𝟎𝟏𝟑𝟐𝟓 × (
𝟐𝟖𝟖. 𝟏𝟓

𝒕𝒐𝒖𝒕 + 𝟐𝟕𝟑. 𝟏𝟓
)
−𝟓.𝟐𝟓𝟔

(𝟐-𝟕𝟗) 

密度𝝆𝒐𝒖𝒕[𝑘𝑔 𝑚3⁄ ]は，気体の状態方程式𝑷 = 𝝆𝑹𝒂𝒊𝒓𝑻より， 

𝝆𝒐𝒖𝒕 =
𝑷𝒐𝒖𝒕

𝑹𝒂𝒊𝒓𝑻𝒐𝒖𝒕
(𝟐-𝟖𝟎) 

とし，音速𝒄𝒐𝒖𝒕[m/s]は，音速の式𝒄 = √𝜸𝑹𝒂𝒊𝒓𝑻より， 
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𝒄𝒐𝒖𝒕 = √𝜸𝑹𝒂𝒊𝒓𝑻𝒐𝒖𝒕 (𝟐-𝟖𝟏) 

とした．マッハ数𝑴𝒐𝒖𝒕[−]は， 

𝑴𝒐𝒖𝒕 =
𝒗𝒐𝒖𝒕
𝒄𝒐𝒖𝒕

(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，サザーランドの式(𝟐-𝟒𝟕)を

用いて粘性係数𝝁𝒐𝒖𝒕[Pa ∙ s]を， 

𝝁𝒐𝒖𝒕 = 𝝁𝒔 (
𝑻𝒐𝒖𝒕
𝑻𝒔
)
𝟏.𝟓

(
𝑻𝒔 + 𝑺

𝑻𝒐𝒖𝒕 + 𝑺
) (𝟐-𝟖𝟑) 

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𝑷𝒊𝒏[Pa]は，流出境界の静圧（大気圧）𝑷𝒐𝒖𝒕[Pa]と流入境界の速度𝒗𝒊𝒏[m/s]，流出境界の

速度𝒗𝒐𝒖𝒕[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
𝝆𝒗𝟐 + 𝝆𝒈𝒛 = 𝒄𝒐𝒏𝒔𝒕 (𝟐-𝟖𝟒) 

であり，upacs では重力等の外力を無視しているので， 

𝑷𝒊𝒏 +
𝟏

𝟐
𝝆𝒗𝒊𝒏

𝟐 = 𝑷𝒐𝒖𝒕 +
𝟏

𝟐
𝝆𝒗𝒐𝒖𝒕

𝟐 (𝟐-𝟖𝟓) 

 

 

となる．式(𝟐-𝟖𝟓)より流入境界での静圧𝑷𝒊𝒏[Pa]を 

𝑷𝒊𝒏 = 𝑷𝒐𝒖𝒕 +
𝟏

𝟐
𝝆(𝒗𝒐𝒖𝒕

𝟐 − 𝒗𝒊𝒏
𝟐 ) (𝟐-𝟖𝟔) 

と決定した．密度𝝆𝒊𝒏[kg m
3⁄ ]，音速𝒄𝒊𝒏[m/s]，マッハ数𝑴𝒊𝒏[−]，粘性係数𝝁𝒊𝒏[Pa ∙ s]について

は，以下の式により求めた． 

𝝆𝒊𝒏 =
𝑷𝒊𝒏

𝑹𝒂𝒊𝒓𝑻𝒊𝒏
(𝟐-𝟖𝟕) 

𝒄𝒊𝒏 = √𝜸𝑹𝒂𝒊𝒓𝑻𝒊𝒏 (𝟐-𝟖𝟖) 

𝑴𝒊𝒏 =
𝒗𝒊𝒏
𝒄𝒊𝒏

(𝟐-𝟖𝟗) 

𝝁𝒊𝒏 = 𝝁∗ (
𝑻𝒊𝒏
𝑻𝒔
)
𝟏.𝟓

(
𝑻𝒔 + 𝑺

𝑻𝒊𝒏 + 𝑺
) (𝟐-𝟗𝟎) 
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・基準状態（澱み点状態）について 

式(𝟐-𝟗𝟏)～式(𝟐-𝟗𝟑)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
𝑴𝟐 (𝟐-𝟗𝟏) 

𝒑∗
𝒑
= (𝟏 +

𝜸 − 𝟏

𝟐
𝑴𝟐)

𝒌
𝒌−𝟏

(𝟐-𝟗𝟐) 

𝝆∗
𝝆
= (𝟏 +

𝜸 − 𝟏

𝟐
𝑴𝟐)

𝟏
𝒌−𝟏

(𝟐-𝟗𝟑) 

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 𝑚3⁄ ]， 

粘性係数𝝁∗[Pa ∙ s]，音速𝒄∗[m/s]を以下の式より求めた． 

𝑻∗ = 𝑻𝒊𝒏 × (𝟏 +
𝜸 − 𝟏

𝟐
𝑴𝒊𝒏
𝟐 ) (𝟐-𝟗𝟒) 

𝑷∗ = 𝑷𝒊𝒏 × (𝟏 +
𝜸 − 𝟏

𝟐
𝑴𝒊𝒏
𝟐 )

𝒌
𝒌−𝟏

(𝟐-𝟗𝟓) 

𝝆∗ = 𝝆𝒊𝒏 × (𝟏 +
𝜸 − 𝟏

𝟐
𝑴𝒊𝒏
𝟐 )

𝟏
𝒌−𝟏

(𝟐-𝟗𝟔) 

𝝁∗ = 𝝁𝒔 (
𝑻∗
𝑻𝒔
)
𝟏.𝟓

(
𝑻𝒔 + 𝑺

𝑻∗ + 𝑺
) (𝟐-𝟗𝟕) 

𝒄∗ = √𝜸𝑹𝒂𝒊𝒓𝑻∗ (𝟐-𝟗𝟖) 

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 (𝟐-𝟗𝟗) 

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∗

(𝟐-𝟏𝟎𝟎) 

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𝒊𝒏
[Pa]，基準状態の全

圧𝑷
全_基準

[Pa]を 

𝑷
全𝒊𝒏

= 𝑷𝒊𝒏 +
𝟏

𝟐
𝝆𝒊𝒏𝒗𝒊𝒏

𝟐 (𝟐-𝟏𝟎𝟏) 
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𝑷
全

基準

= 𝑷∗ (𝟐-𝟏𝟎𝟐)
 

より求め， 

全圧係数 = 𝑷
全𝒊𝒏

𝑷
全

基準

⁄ (𝟐-𝟏𝟎𝟑) 

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𝒊𝒏
[K]，基準状態の全温

𝑻
全_基準

 [K]を 

𝑻
全𝒊𝒏

= 𝑻𝒊𝒏 (𝟐-𝟏𝟎𝟒) 

𝑻
全

基準

= 𝑻∗ (𝟐-𝟏𝟎𝟓)
 

より求め， 

全温係数 = 𝑻
全𝒊𝒏

𝑻
全

基準

⁄ (𝟐-𝟏𝟎𝟔) 

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(20)Cl は，式(𝟐-𝟏𝟎𝟕)によって翼面の圧力係数𝑪𝒑を求め，

圧力係数𝑪𝒑を翼弦に対して垂直方向成分𝑪𝒑𝒉と水平方向成分𝑪𝒑𝒇に分解し，式(𝟐-𝟏𝟎𝟖)，式

(𝟐-𝟏𝟎𝟗)により翼弦に垂直な力の成分𝑪𝒏と水平な力の成分𝑪𝒄を求め，式(𝟐-𝟏𝟏𝟎)により導出

した．翼全体の揚力係数𝑪𝑳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(𝟐-𝟏𝟏𝟏)によって求めた． 

𝑪𝒑 =
𝑷 − 𝒑𝒍
𝒒

(𝟐-𝟏𝟎𝟕) 

𝑷：流入全圧，𝒑𝒍：翼面圧力，𝒒：流入動圧 

𝑪𝒏 = ∫
∆𝑪𝒑𝒉𝒅𝒙

𝒄
(𝟐-𝟏𝟎𝟖) 

𝑪𝒄 = ∫
∆𝑪𝒑𝒇𝒅𝒚

𝒄
(𝟐-𝟏𝟎𝟗) 

𝒅𝒙：x方向格子間隔，𝒅𝒚：y方向格子間隔，𝒄：翼弦長 
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𝑪𝒍 = 𝑪𝒏 𝐜𝐨𝐬𝜶 − 𝑪𝒄 𝐬𝐢𝐧𝜶 (𝟐-𝟏𝟏𝟎) 

𝜶：食違い角 

𝝃 =
𝑷𝒕𝒐𝒕𝒂𝒍.𝒊𝒏 − 𝑷𝒕𝒐𝒕𝒂𝒍.𝒐𝒖𝒕

𝒒
(𝟐-𝟏𝟏𝟏) 

𝑷𝒕𝒐𝒕𝒂𝒍.𝒊𝒏：流入側全圧，𝑷𝒕𝒐𝒕𝒂𝒍.𝒐𝒖𝒕：流出側全圧 
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3章 結果 

 佐藤(6)によると翼端溝加工が前縁側に溝を施したモデルで失速特性の改善傾向が見られ

た．これを参考に前縁側に翼端溝加工を施し，Model１で翼列性能と流れ場に及ぼす影響を

調査した．その結果を基に Model2 を調査し,溝無しモデルである Without Tiptreatment，

佐藤(6)が用いた周方向溝モデル，溝による流れの乱れを抑制した溝モデルの両者の比較を行

った． 

3.1 計算対象，計算条件 

 計算対象は図 3-1 に示すように直線翼列の 1 流路をモデル化したもので，1 流路の上下面

を周期境界条件とすることで直線翼列を再現した．境界層の格子については粘性低層

(0<y+<4~5)に 5 点格子を配置した．翼の諸元については「佐藤(6)の研究」を参考にし，翼

端溝加工の形状が流れ場に及ぼす影響を調査することで翼端溝形状の有用性を評価する．

翼のパラメータは，翼型 NACA65-810，翼弦長 80[mm]，翼のスパン方向長さ 180[mm]，

主流速度は 40[m/s]とした．翼の取り付け角である食違い角𝝃を 26.3[deg]に固定し，流入角

を変化させることで翼の迎角を変化させ，失速特性を調査した．図 3-2 に示すように翼端と

ケーシングの間である翼端隙間は 3.5[mm]，翼面及び壁面は滑りなし条件とした．実際の

ジェットエンジンの回転翼列を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⁄ ]は図 3-2 の動翼列

への流れを参考に式(3-1)によって求めた． 

 

図 3-1．計算対象と翼列諸元 
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図 3-2．数値計算での壁面相対運動の模擬方法 

 

3.2 翼背面の溝幅を絞り前縁に配置した溝形状が翼列性能と流れ場に及ぼす影響 

 図 3-3 に示した翼背面の溝幅を絞り前縁に配置した溝形状を Model１とする．翼の諸元

は表 3-1 に示すように翼腹面側は前縁から 10％位置，幅は 2.75％コード，翼背面側は前縁

から 30％位置，幅は 1.3％，溝の深さ 12％スパンに溝を施し，翼列性能と流れ場に及ぼす

影響を調査した． 
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図 3-3．翼背面の溝幅を絞り前縁に配置した溝形状モデル(Model１) 

 

 

表 3-1．翼背面の溝幅を絞り前縁に配置した溝形状モデル(Model１)の諸元 

溝モデル 溝入口位置幅 溝出口位置幅 深さ 
溝入口位置

(腹面) 

溝出口位置(背

面) 

Model 1 2.75%Chord 1.3%Chord 12%Span 10%Chord 30%Chord 
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3.2.1 計算結果 

3.2.1.1 失速特性の変化 

 図 3-4 に Model１，溝無しモデルである Without Tiptreatment，佐藤(6)が用いた周方向溝

モデル，溝による流れの乱れを抑制した溝モデルをそれぞれ Model A，Model B とし，その

迎角と揚力係数の関係を示す．佐藤(6)が用いた溝加工無しモデルと揚力係数を比較すると揚

力係数は溝加工したこともあり減少したが，失速を遅らせることが出来た．迎角 53 度から

迎角 54 度にかけて揚力係数は少しではあるが減少している． 

 

 

図 3-4．Model１による揚力係数の比較 

 

図 3-5 に翼端からの距離と失速特性の関係を示す．Model１の溝加工の深さが 12％で，

溝加工から 3％スパンである 15％スパン位置での揚力係数は流入角 54 度の場合でも揚力係

数は増加していることがわかる．その他のスパン位置での揚力係数は流入角 54 度の場合で

減少していることがわかる．翼根付近では流入角に関わらず全体的に揚力係数は小さい値

となっている． 
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   図 3-5．翼端からの距離と失速特性の関係(Model１) 

 

3.2.1.2 翼周りの流れ場の変化 

図 3-6 に Model１による翼負圧面の流線の変化を示す．流入角 53 度の翼根付近で流れが

剥がれ，流入角 54 度では翼端付近も流れが剥がれていることが確認できる．  
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図 3-6．Model１による翼負圧面側の流線の変化 

 

3.2.1.3 溝内部を流れる流体が翼根方向に及ぼす影響 

図 3-7 に翼端から 8％スパン位置の翼根方向(z 方向)速度成分を示す．VerocityZ 翼根方

向(z方向)速度成分である．溝内部を通った流体が翼に沿いながら翼根方向に流れを導いて

いるように見える． 

 

 図 3-7．翼端から 8％スパン位置の翼根方向流れ成分 
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3.2.1.4 全圧損失の変化 

 図 3-8 に Model１，溝無しモデルである Without Tiptreatment，佐藤(6)が用いた周方向溝

モデル，溝による流れの乱れを抑制した溝モデルをそれぞれ Model A，Model B とし，その

迎角と全圧損失の関係を示す．佐藤(6)が用いた溝加工無モデルと比較すると流入角 52 度ま

で全圧損失の値は大きいが流入角 52 度では全圧損失の値は小さくなっていることが確認で

きる． 

 

図 3-8．Model１による全圧損失の比較 

 

3.2.2 考察 

 Model１と佐藤(6)が用いた溝モデル溝加工モデルの揚力係数を比較し，失速特性に改善傾

向が見られた要因について考察する．溝を施すことで翼根方向に翼に沿いながら流れを導

いていたことが確認でき，それにより剥離箇所を覆うように流れを導けたのではないかと

考える．また，前縁 10％から 30％に溝を施すことで佐藤(6)が用いた溝加工モデルより前縁

側から翼根方向に流れを導け，失速特性改善傾向が見られたと考える． 

 翼端からの距離と失速特性の関係を考察する．15％スパン位置では溝加工の影響が大き

いため，溝内部を通った流体が剥離箇所に覆うように流れることで揚力係数の低減を抑制

できたのではないかと考える．また，50％スパン位置までは全体的に揚力係数の低下を抑制

できていたが 60％スパン位置以降は全体的に揚力係数が低下した要因として溝内部を通っ

た流体が 60％スパン位置以降に影響を与えられていないと考えられる．つまり，翼根方向

に流れを導くためには溝幅を大きくしスパン方向に角度を付けた形状にすることで，翼根

まで流れを導けるのではないかと考える． 

 Model１について佐藤(6) が用いた溝加工モデルより失速前の全圧損失が悪化した要因に
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ついて考察する．より前縁側に溝加工を行ったため，翼の前縁側から溝加工の影響を受け，

その影響が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 翼根方向に角度のある溝形状モデルが翼列性能と流れ場に及ぼす影響 

 図 3-9 に示した翼根方向に角度のある溝形状を Model 2 とする．Model 2 は佐藤(6)が用い

た周方向溝を参考に翼根方向に角度を付けた．翼の諸元は表 3-2 に示すように前縁側から

20％コード位置，幅は 13.6％コード，翼腹面側の深さ 8.4％スパン，翼背面側の深さ 12％

スパン，翼背面側の 12％スパン位置に 1.6[mm]の高さを持たせ，先端が鋭利にならないよ

うに溝を施し，翼列性能と流れ場に及ぼす影響を調査した． 

  

図 3-9．翼端方向に角度のある溝形状モデル(Model 2) 

 

表 3-2．翼端方向に角度のある溝形状モデル(Model 2) 

溝モデル 
翼の周方向の溝

幅 

スパン方向の

溝入口幅 

スパン方向の

溝出口幅 
溝位置 

Model 2 13.5%Chord 8.4%Chord 12%Chord 20%Chord 
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3.3.1 計算結果 

3.3.1.1 失速特性の変化 

図 3-10 に Model 2，Model 1，溝無しモデルである Without Tiptreatment，佐藤(6)が用い

た周方向溝モデル，溝による流れの乱れを抑制した溝モデルをそれぞれ Model A，Model B

とし，その迎角と揚力係数の関係を示す．佐藤(6)が用いた周方向溝モデルと揚力係数を比較

すると流入角 49 度から流入角 5３度までは揚力係数は増加していることが確認できる． ま

た，53 度から流入角 54 度までは揚力係数は減少していることが確認できる． 

 

図 3-10．Model 2 による揚力係数の比較 

 

図 3-11 に翼端からの距離と失速特性の関係を示す．Model2 の溝加工の深さが 12％で，

溝加工から 3％スパンである 15％スパン位置での揚力係数は他のスパン位置と比較すると

減少していることがわかる．30％スパン位置から 70％スパン位置での揚力係数は増加して

いることがわかる．また，Model１と比較すると 30％スパン位置から 70％スパン位置では

揚力係数は減少しているが，80％スパン位置では揚力係数は増加していることがわかる． 
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図 3-11．翼端からの距離と失速特性の関係(Model2) 

 

 

3.3.1.2 翼周りの流れ場の変化 

 図 3-12 に Model2 による翼負圧面の流線の変化を示す．Model１と比較すると，翼根方

向に流れを導けていることが確認できた． しかし，Model１より溝内を通った流体が乱れ

ていることがわかる． 
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図 3-12．Model2 による翼負圧面側の流線の変化 
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3.2.1.3 全圧損失の変化 

 図 3-8 に Model 2， Model１，溝無しモデルである Without Tiptreatment，佐藤(6)が用

いた周方向溝モデル，溝による流れの乱れを抑制した溝モデルをそれぞれ Model A，

Model B とし，その迎角と全圧損失の関係を示す．佐藤(6)が用いた周方向溝モデルと比較

すると全圧損失の値は大きい値となっていることが確認できた． 

 
図 3-14．Model2 による全圧損失の比較 

 

3.2.2 考察 

Model2 と Model１の揚力係数を比較し，揚力係数が減少した要因について考察する．ス

パン方向に角度のある溝を施すことでより翼根方向に流れを導けていることは確認できた

が，溝内を通る流体の乱れにより翼表面の流れが乱れ，揚力係数が減少したのではないかと

考える．  

Model2 と佐藤(6)が用いた周方向溝モデルの揚力係数を比較し，揚力係数が増加した要因

について考察する．スパン方向に角度のある溝を施すことでより翼根方向に流れを導き，翼

根の剥離箇所を抑制できたのではないかと考える． 

 翼端からの距離と失速特性の関係を考察する．Model２と Model１を比較し，60％スパン

位置まで揚力係数が低下し，80％スパン位置では揚力係数が増加した要因として Model２

の方が翼根方向に流れを導けていたため 80％スパン位置では揚力係数が増加したが溝内を

通る流体の乱れにより揚力係数が低下したのではないかと考える．  

 Model2 が周方向溝モデルより失速前の全圧損失が悪化した要因について考察する．周方

向溝内の流れの乱れがスパン方向に角度を付けた溝にすることで，より翼根方向に流れを

導けたがその流れに乱れが生じているため，抵抗が大きくなり，全圧損失の悪化につながっ

たと考える． 
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第 4 章 結言 

 本研究では圧力比，圧縮機効率の低下を最小限に抑え，安全性を向上させる手法を提案す

ることを目的に，直線翼列を対象とした数値計算により，翼端溝加工形状が翼列性能と流れ

場に及ぼす影響を調査した． 

 始めに翼端溝加工について佐藤(6)が前縁側に溝を施したモデルで失速特性の改善傾向が

見られたという報告を参考にして翼背面の溝幅を絞り前縁に配置した溝形状モデルにし，

翼列性能と流れ場に及ぼす影響を調査した．その結果，失速特性の改善傾向が見られたが，

失速前の全圧損失の悪化傾向が見られた．翼背面の溝幅を絞り前縁に配置した溝により，翼

根方向に翼に沿いながら流れを導いていたことが確認でき，それにより剥離箇所を覆うよ

うに流れを導けたが，佐藤(6 が用いた周方向モデルより溝を前縁側に配置したため，より前

縁側から溝加工の影響を受け，その影響が抵抗となったことで全圧損失の悪化につながっ

たのではないかと考察した． 

 次に翼根方向に角度のある溝形状モデルでは，佐藤(6 が用いた周方向溝を参考に翼根方向

に角度を付け，翼列性能と流れ場に及ぼす影響を調査した．その結果，翼背面の溝幅を絞り

前縁に配置した溝形状モデルと比較すると，失速特性の悪化傾向が見られたが，佐藤(6)が用

いた周方向溝モデルと比較すると，失速特性の改善傾向が見られた．スパン方向に角度のあ

る溝を施すことでより翼根方向に流れを導いたが溝内を通る流体の乱れが見られたためこ

のような結果に至ったと考察した．また，「佐藤(6)の研究」の周方向溝モデルより失速前の

全圧損失が悪化した事については溝内の流れの乱れがスパン方向に角度を付けた溝にする

ことで，より翼根方向に流れを導けたがその流れに乱れが生じているため，抵抗が大きくな

り，全圧損失の悪化につながったと考察した． 

 以上のことにより，直線翼列において翼端溝により失速特性改善を実現するためには，翼

根方向に角度を付けた溝形状にし，翼に沿うような溝形状で溝内を通る流体の乱れを抑制

する必要があると考える．また本研究は環状翼列を直線翼列に模擬し，翼端漏れ流れに着目

し研究を行ったが，実際の軸流圧縮機は環状翼列であり，周速度は翼端方向に向かうにつれ

大きくなり，翼根側よりも翼端側の方で流入角が大きくなることを考慮出来ていない．した

がって，環状翼列にすることで生じる失速特性や流れ場の違いを調査する必要がある． 
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