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研究成果の概要： 
 キャビテーション発生下で運転されるインデューサではキャビテーションに起因した不
安定現象が発生することが知られており，その発生予測・回避の観点からキャビテーショ
ン特性の解明が望まれている．本研究では，キャビテーション特性の解明に必要なインデ
ューサ内部流れ情報の実験および CFD による全体的な把握，主要なキャビテーションで
ある翼面および翼端漏れ渦のキャビテーション流れの調査を行うとともに，キャビテーシ
ョン特性の評価を行った． 
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１．研究開始当初の背景 
 極低温あるいは高速ターボポンプでは，キ
ャビテーション発生下での良好なポンプ性
能と安全かつ安定な運転が不可欠であり，十
分な吸込性能を確保するため主羽根車の前
にインデューサが付設されることが多い．し
かしながら，キャビテーション発生下のイン
デューサでは，軸振動の原因となる旋回キャ
ビテーションやキャビテーションサージな
どの不安定現象が発生することが知られて
おり，その克服は非常に重要な課題である．

今後のターボポンプの研究開発・改良段階に
おいてその高信頼性を確保するためには，不
安定現象を流体力学的に理解し，その理解に
基づいた不安定現象の発生予測法，回避手段
を確立することが重要である． 
一方，旋回キャビテーションやキャビテー

ションサージなどの不安定現象の発生には，
マスフローゲインファクタ（ポンプ流量の減
少（または迎え角の増加）に対するキャビテ
ィ体積の増加率）やキャビテーションコンプ
ライアンス（入口圧力の低下に対するキャビ
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ティ体積の増加率）と呼ばれるキャビテーシ
ョン特性が密接に関係していることが知ら
れている．しかしながら，これまでの研究に
おいてキャビテーション特性を算出した例
は少なく，二次元翼列における翼面キャビテ
ーションに対するものなど，基礎的研究に限
られている． 

以上の背景のもと，本研究では，実際のイ
ンデューサでのキャビテーション特性の解
明に向けて，(1)翼端漏れ渦キャビテーション
のキャビテーションモデル構築とキャビテ
ーション特性の評価，(2)二次元平板翼列のキ
ャビテーション挙動観察，(3)平板ヘリカルイ
ンデューサの内部流れ計測と数値流体力学
（CFD）解析によるキャビテーション流れ解
析を行う． 
 
２．研究の目的 
(1) 翼端漏れ渦キャビテーションのキャビテ

ーションモデル構築とキャビテーション
特性の評価 

 インデューサに生じるキャビテーション
は，主として，翼負圧面低圧部に生じる翼面
キャビテーションおよび翼端漏れ渦の渦芯
近傍低圧部に生じる翼端漏れ渦キャビテー
ションに大別される．前者の翼面キャビテー
ションについてはこれまでに種々の解析的
研究がなされているが，後者の翼端漏れ渦キ
ャビテーションについてはそのキャビテー
ション特性は全く分かっていない．ここでは，
単独翼に生じる翼端漏れ渦キャビテーショ
ンの簡易解析モデルを構築し，平板翼のキャ
ビテーション特性を解明することを目的と
する．また，実液の効果として，液体水素や
液体酸素などの極低温流体で顕著となる熱
力学的効果の影響についても調査する． 
 
(2) 二次元平板翼列における非定常キャビテ

ーションの挙動観察 
二次元翼列の翼面キャビテーションの特

性については解析的に求められた例がある
ものの，非常にシンプルなモデルに基づくも
のに限られており，その妥当性は明らかでな
い．ここでは，二次元平板翼列における非定
常キャビテーション流れを実験的に観察し．
妥当性検証に有用であると考えられる，キャ
ビティ形状，翼列圧力特性，圧力変動特性の
データを取得することを目的とする．また，
翼列のソリディティ（翼弦長／翼列ピッチ），
翼端隙間の影響についても調査する． 

 
(3) 平板ヘリカルインデューサの内部流れ計

測とCFD解析によるキャビテーション流
れ解析 

平板ヘリカルインデューサの内部流れ，特
に不安定現象の発生することの多い部分流
量域の流れは入口逆流を伴う複雑な流動構

造となる．ここではまず，非キャビテーショ
ン時のインデューサ内部流れ構造を，LDV
（レーザードップラー流速計）計測および
CFD 解析により詳細に解明することを目的
とする．さらに，キャビテーションを考慮し
た CFD 解析を行い，吸込み性能およびキャ
ビティ概観を実験と比較することによりそ
の妥当性を確認した上で，インデューサのキ
ャビテーション特性を算出する． 

 
３．研究の方法 
(1) 翼端漏れ渦キャビテーションのキャビテ

ーションモデル構築とキャビテーション
特性の評価 

横断面流れが支配的である翼端渦流れに
細長物体近似を施し，そこに発生するキャビ
テーションについて，円柱状キャビティの成
長方程式と二次元渦法をカップリングした
簡易モデル解析法を構築し，解析を行う． 

図 1 に示すように翼端漏れ渦キャビテーシ
ョンに関して細長物体近似を用いて，三次元
定常流れの翼に沿う方向（Z 軸方向）の変化
を時間変化に置き換え，翼弦に垂直な平面内
の二次元非定常流れを二次元渦法で解析す
る．渦法では，流れ場は翼端隙間からの漏れ
流れを表す湧き出し分布，翼端から随時放出
される渦点，キャビティの膨張・収縮を表す
湧き出しおよびそれらの鏡像でモデル化さ
れる．ここで，それぞれの成分の鏡像は翼お
よび壁面の境界条件を満足するように考慮
する．また，漏れ流速および渦点の循環は翼
面圧力差から，キャビティを表す湧き出しは
その成長速度から算出される．このとき，キ
ャビティの成長速度は円柱状キャビティの
成長方程式を並行して解くことにより得ら
れる． 
 作動流体の熱物性が翼端渦キャビテーシ
ョンに及ぼす影響は，円柱状キャビティに対
して，キャビティの膨張・収縮に伴う潜熱と
キャビティ表面での熱流束との釣り合い，お
よび Clapeyron-Clausius の式を適用すること
により考慮する． 
 以上の解析結果から，キャビティの体積 VC
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図 1 翼端渦キャビテーションの解析モデル 



を各二次元平面におけるキャビティ断面積
を翼弦方向にキャビティ前縁から後縁まで
積分することにより求め，その結果を用いて
準定常のキャビテーションコンプライアン
ス CBおよびマスフローゲインファクタ MBを
次式により評価する． 

ここで，C は翼弦長，σはキャビテーション
数，αは迎え角である． 
 
(2) 二次元平板翼列における非定常キャビテ

ーションの挙動観察 
 翼列のキャビテーション実験は，回流ポン
プ，圧力調整用タンク，試験部（200mm×
81.5mm 矩形断面）からなる密閉型回流水槽
を使用する．図 2 に試験部外観を示す．供試
翼列は，翼弦長を c=90.0mm，翼厚を 4.0mm，
食違い角をβ=75°とし，ソリディティ c/h=2.0，
1.0，翼端隙間τ=0.0，2.5mm の平板翼列とし
た．なお，試験部の都合上，翼枚数は有限（c/h 
=2.0 は 3 枚，c/h=1.0 は 1 枚）であるので，無
限翼列を模擬すべく，試験部上下壁を隣接翼
を模擬した形状（以下ダミー翼と呼ぶ）とし
ている． 
 実験は，迎え角を 7°とし，試験部流速 U≒
8.0m/s（レイノルズ数 Re＝Uc/ν＝6×105，ν：
動粘性係数）をほぼ一定に保ち，試験部圧力
（キャビテーション数）を変化させて行う．
いずれの翼列においても，中央の翼の中心か
ら上流 200mm，前縁から上流側 0.2c，後縁か
ら下流側 0.2c の壁面において，歪ゲージ式圧
力変換器により試験部主流圧力 Pt，翼列上下
流圧力 Pin，Pout を測定するとともに，2 台の
高速度カメラ（撮影速度は 4,000frame/s）を
用いて，側面と上面からのキャビティ挙動の
同時観察を行う． 
  
(3) 平板ヘリカルインデューサの内部流れ計

測とCFD解析によるキャビテーション流
れ解析 

本実験では，密閉式回流水槽を用いる．試
験部概略図および供試インデューサを図 3 に
示す．供試インデューサは翼数 2，翼先端弦

節比 2.0，先端翼角 14°，翼先端径 D=64[mm]
（翼端隙間0.5mm）の平板ヘリカル形である．
回転数を N=3,000[rpm]または 5,000[rpm]とし，
流量係数をキャビテーションサージが広い
NPSH 域で発生する流量係数φ=0.017 一定（φ
は軸流速度と翼先端周速の比）に保ち，キャ
ビテーションが発生しない十分に高い NPSH
で実験を行う． 
本研究で用いた LDV は一次元計測用であ

り，絶対流速の軸方向成分 Vaおよび周方向成
分 Vuをそれぞれ別個に計測する． LDV 計測
と同時にインデューサの回転位相を表す 1 回
転 360 パルスをカウントし，LDV データの取
得と同時にパルスのカウント数を参照する
ことにより，計測データとインデューサ回転
位相とを対応付ける．LDV 計測位置は，イン
デューサ翼前縁から翼間喉部下流までの逆
流構造を明らかにするために，主として翼端
側 r=30.1mm（86.3%翼スパン），ミッドスパ
ン近傍 r=24.8mm（56%翼スパン），ハブ側
r=16.7mm（9.7%翼スパン）の 3 半径位置の，
インデューサ前縁を基準に上流 z=-13mm，
-2mm，下流 z=3mm，6.5mm，10mm，13.5mm，
17mm，20mm において軸方向と周方向速度成
分を計測する．得られた流速データを翼位置
4°毎に平均し，翼回転位相に固定したアン
サンブル平均流速分布を得る． 
 次に，商用 CFD コードである ANSYS 社製
CFX11.0 を用いて，インデューサ 1 ピッチに
対して，LDV 計測と同一の流量係数φ=0.017
において定常解析を行う．解析モデルを図 4
に示す．簡単のため，解析モデルとしてイン
デューサと回転軸，ケーシングのみを考慮し，
インデューサ上流 4Dc（Dcはケーシング内径），
下流 3Dcまでを解析領域としている．総格子
点数は 1,475,452 点であり，翼端隙間に格子
点を 25 点配置している．乱流モデルには SST
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図 2 翼列試験の試験部と計測システム 

図 3 インデューサ試験部 
と供試インデューサ 

 

 
図 4 解析モデルと解析格子 



モデルを採用し，境界条件には，入口で質量
流量一定の流入条件，出口で全圧一定の開放
流出条件，インデューサ及びハブ面で回転座
標系でのすべりなし条件，ケーシング壁面で
は絶対座標系でのすべりなし条件を用いた．
CFD 解析ではまず，非キャビテーション時の
解析を行い，インデューサの複雑な内部流れ
場を十分に模擬できることを確認した上で，
キャビテーションを考慮した CFD 解析を行
う ． キ ャ ビ テ ー シ ョ ン モ デ ル に は
Rayleigh-Plesset モデル（単一気泡の成長を模
擬したもの）を用いる． 
 
４．研究成果 
(1) 翼端漏れ渦キャビテーションのキャビテ

ーションモデル構築とキャビテーション
特性の評価 

解析モデルの基本的な妥当性を検討する
ため，解析結果の一例を同条件での実験結果
と合わせて図 5 に示す．図 5 はキャビテーシ
ョン数σ=1.0，迎え角α=4.0°のときの翼端渦キ
ャビテーションの形状を示しており，(a)は
Higashi らによる水試験の結果（出典：Higashi, 
S. et al.，JSME Int. J. 45-3, 662-671 B(2002)），
(b)は本解析で熱力学的効果を考慮しなかっ
た場合（水は熱力学的効果が小さいため）の
結果を示している．これらの比較により，本
解析が翼端渦キャビテーションの形状を良
く模擬できることが分かる． 

熱力学的考慮を考慮した解析を行ったと
ころ，熱力学的効果の大きさを表すΣ*の値が
大きくなるほど，翼前縁付近におけるキャビ
ティの成長，およびキャビティが最大径をと
った後の収縮が共に抑制されることが分か
った．ここでΣ*は 

であり，L，cpl，T∞はそれぞれ潜熱，液相の
比熱，遠方の温度，ρv，ρl は蒸気相，液相の
密度，U，a は主流の流速，温度伝導率であ
る．以上で得られた結果より，準定常のキャ
ビテーション特性（キャビテーションコンプ
ライアンス，マスフローゲインファクタ）を
算出した結果を図 6 に示す．図 6 では，迎え
角をα=5.0°とし，Σ*を 0，10，100 としている．
図から，キャビテーション数σの減少に伴い，
CB，MB はともに熱力学的効果の程度によら
ず増加すること，Σ*の増加に伴い，CB，MB
の値はともに減少することが分かる．特に後
者は，σが小さい範囲で顕著に表れており，
熱力学的効果の影響によりキャビティの成
長が強く抑えられているためと考えられる． 
本解析により得られた主要な結論を以下

に示す． 
• 本解析は翼端渦キャビティの形状を良く

模擬できる． 

• 翼端渦キャビテーションの膨張およびそ
の後の収縮は，熱力学的効果の影響で熱力
学パラメータΣ*が大きいほど抑制される． 

• 翼端渦キャビテーションの準定常特性は
熱力学的効果の影響が大きいほど小さい
値を示す． 

 
(2) 二次元平板翼列における非定常キャビテ

ーションの挙動観察 
図 7 に，実験結果の代表例として，翼端隙

間τ=2.5mm の場合の，キャビテーション数 σ
に対する翼列の圧力回復係数 Cp=2(Pout-Pin) 
/ρU2 を示す．ソリディティ c/h=2.0 の翼列の
方が，翼のブロッケージが c/h=1.0 の翼列よ
り大きいため，Cpが全体的に小さい．図から，
キャビテーションが発生する前（図中○，△）
までは Cpはほぼ一定であり，キャビテーショ
ンが発生すると急激に低下していることが
分かる．また，図から，c/h=1.0 では圧力低下
時と上昇時で Cp が異なる値をとるヒステリ
シスが確認できる．この原因は，キャビティ
の高速度ビデオ撮影により，各翼に発生する
キャビティのパターンが異なることによる
ことが分かった．例えば， c/h=1.0 の場合に

(a) Experiment by Higashi et al. 

 
(b) Present analysis 

図 5 キャビティ形状の例（σ=1.0, α=4.0°）
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(a) キャビテーションコンプライアンス 

Σ*=0
Σ*=10
Σ*=100

 
(b) マスフローゲインファクタ 

図 6 翼端渦キャビテーションの準定常キ

ャビテーション特性（α=5.0°） 
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図 7 翼列の圧力回復係数 
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(a) C1: c/h=1.0, σ=0.42 
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(b) C2: c/h=2.0, σ=0.41 

図 8 ブレークダウン時のキャビティ形状 
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(a) LDV measurement 
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(b) CFD 
図 9 翼間速度分布の例 
（φ=0.017, r=30.1mm） 

お け る ほ ぼ 同 じ キ ャ ビ テ ー シ ョ ン 数
（σ≒0.50）のときの A 点（圧力低下過程）
と B 点（圧力増加過程）を比較すると，B 点
の方が全ての翼においてシートキャビティ，
クラウドキャビティともに発達しているの
に対し，A 点の場合には中央の翼にのみキャ
ビティが発生する．このように，同じキャビ
テーション数 σでも，キャビティのパターン
が異なり，このことが，図 7 の翼列特性のヒ
ステリシスの発生と対応していると考えら
れる． 
次に，ソリディティの違いによるブレーク

ダウン（Cpの急低下）時のキャビティ様相の
違いを比較するため，図 7 中の c/h=1.0 の C1
点および c/h=2.0の C2点におけるキャビティ
の様相を図 8 に示す．c/h=1.0 の場合には，翼
負圧面上のキャビティがブレークダウン時
にスーパーキャビテーションまで発達して
いるのに対して，c/h=2.0 の場合にはキャビテ
ィが喉部までも達していないことがわかる．
これは c/h =2.0 では喉部が狭いため，隣接翼
の前縁のよどみ点圧力が影響し，キャビティ
の伸長が抑制されているためであると考え
られる．また c/h=2.0 の場合には，正面から
の画像より，翼間にクラウドキャビティが確
認できる．このクラウドキャビティが上流の
シートキャビティ後縁からちぎれて流下し，
翼間を閉塞することによりブレークダウン
に至っていると考えられる．このように，ブ
レークダウンに至る過程において，ソリディ
ティ c/h=1.0 と 2.0 では，キャビティの成長過
程が異なることが観察された． 
本実験で得られた結果を以下にまとめる． 

• ソリディティ c/h=1.0 の翼列において，圧
力回復係数に圧力の上昇過程と低下過程
でヒステリシスが見られた．これはキャビ

ティの発生パターンの相違が原因である
ことがわかった． 

• c/h=1.0 の翼列において，圧力回復係数はキ
ャビティ長さとキャビティの発生パター
ンによることがわかった．翼端漏れ流れは
主流の迎え角を等価的に小さくし，翼面の
キャビティを短くすることで間接的に現
れる． 

• c/h＝1.0 と 2.0 の翼列ではブレークダウン
に至るまでのキャビティの成長過程が異
なることがわかった．特に，c/h＝2.0 の場
合には，キャビティの非定常性がブレーク
ダウンと密接に関係していることが分か
った． 

 
(3) 平板ヘリカルインデューサの内部流れ計

測とCFD解析によるキャビテーション流
れ解析 

まず，図 9 に部分流量点における LDV 計
測および CFD 解析により得られた非キャビ
テーション時の相対速度分布の例を示す．図
の速度ベクトル図は翼端近傍 r=30.1mm のも
のであり，実験結果(a)においては逆流（軸速
度成分が負）を青の矢印で，CFD 結果(b)の左
図においては逆流を背景が濃いグレーの領
域で示している．CFD 結果(b)の右図は流れ場
を三次元的に捉えるべく，半径方向速度成分
の分布を示している．図から，実験で観察さ
れる逆流様相を含めた翼間流れが CFD 解析
でよく模擬されることが分かる．さらに詳細
な CFD 解析結果の分析により，入口逆流の発
生が翼端近傍の前縁はく離と漏れ流れに起
因すること，翼端近傍負圧面側では低流量で
あってもハブ側からの流体の供給により流
れが再付着して翼面に沿う順流となること
など，インデューサ内部流れの複雑な三次元
構造が明らかになった． 
次に，同低流量において，CFD 解析により

得られたキャビティ形状の例を実験観察と
あわせて図 10 に示す（無次元 NPSH 



 
図 11 準定常のキャビテーションコンプ

ライアンスの算出例（φ=0.135） 

 
(a) CFD (τ=0.035) 

 
(b) Experiment (τ=0.035) 

図10 キャビティ形状の例（φ=0.017） 

τ=0.035）．CFD 解析結果ではボイド率（蒸気
相の体積分率）10%の等値面をグレーで示し
ている．図から，CFD 解析でのキャビティ形
状が概ね実験での形状を捉えていることが
分かる．なお，ここでは割愛するが，吸込み
性能曲線についても，CFD 解析により実験結
果をよく模擬できることが確認された． 

最後に，高流量（流量係数φ=0.135）におい
て得られた CFD 解析結果について，キャビテ
ィ総体積を解析領域全域でのボイド率の積
分値として求め，その結果から準定常のキャ
ビテーションコンプライアンスを算出した
例を示す．キャビテーションコンプライアン
スは，無次元 NPSH の低下とともに増大し，
キャビティが翼間を閉塞し始めると，急激に
増加することが分かった． 

本研究により得られた結果を以下にまと
める． 
非キャビテーション時について， 

• インデューサ翼間ハブ側では，喉部より下
流においてほぼ全域逆流であり，ハブ側か
ら流入した流れが喉部上流で半径外側へ
向かう三次元流れとなる． 

• 低流量であってもインデューサ負圧面前
縁近傍は，ハブ側より立ち上ってくる流れ
により流体が供給され，順流となる．ただ
し，この流れの一部は三次元流れにより上
流へ押し戻される． 

• 翼間から上流への逆流は，主として圧力面
からの上流流出による． 

• 翼先端側負圧面前縁近傍ではく離渦が生
じ，これが上流へ向かうことにより，大規
模な入口逆流が形成される． 
キャビテーション時について 

• CFD 解析におけるボイド率の等値面は実
験のキャビティ形状を概ね模擬できる． 

• CFD 解析によりキャビテーション特性を
実際に算出したところ，キャビティが翼間
を閉塞するとキャビテーション特性が急
激に増加することが分かった． 
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