
    

様式Ｃ－１９様式Ｃ－１９様式Ｃ－１９様式Ｃ－１９    

    

科学研究費助成科学研究費助成科学研究費助成科学研究費助成事業（事業（事業（事業（科学研究費補助金科学研究費補助金科学研究費補助金科学研究費補助金）研究成果報告書）研究成果報告書）研究成果報告書）研究成果報告書    

 

平成 24 年 5 月 25 日現在 

 

 

 

 

 

 

 
 
 
 
 
 
研究成果の概要（和文）：本研究では高転向角の超高負荷軸流タービン翼(UHLTC)の超小型ガ

スタービン(UMGC)への適用可能性を調査するために、円環翼列モデルの試験装置により空力

性能評価試験を行い、さらにCFDによる数値解析により同翼列の翼形状および入射角などが、

翼列の空力性能に与える影響について調べた。その結果、UHLTC は低流量域で高い空力性能

を有することから UMGT に適していることが分かった。また、CFD の結果から UHLTC の性

能向上を図るために必要な知見を得た。 
 
研究成果の概要（英文）：In order to investigate the applicability of an ultra-highly loaded 
turbine cascade (UHLTC) with high turning angle to ultra-micro gas turbines (UMGT), the 
aerodynamic performance tests were performed experimentally with the annular turbine 
cascade test rig with UHLTC. Moreover, the numerical calculations were carried out for the 
flow in UHLTC with the parameters such as the blade profile and incidence angle. The 
experimental results clarified that UHLTC exhibits the high performance at low flow rate 
region, and consequently is suitable for UMGT. The computed results provided the useful 
information for the enhancement of the aerodynamic performance of UHLTC. 
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１．研究開始当初の背景 
 環境負荷の低減につながるガスタービン

の性能向上を可能にする空気力学的技術の

一つとして、その構成要素である軸流タービ

ン翼の高負荷化がある。タービン翼の高負荷

化はタービン 1段当たりの段負荷を増加させ

るため、多段の場合は段数の削減を、同一段

であれば翼枚数およびタービン径の縮小を

可能にする。その結果、エンジンの小型軽量

化につながるため、航空用ガスタービンの開

発においては特に重要な課題となる。また、

近年モバイル電源の開発を目指して、ガスタ

ービンの小型化に関する研究や試作が盛ん

に試みられている。一般にこれらの研究にお 
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いてはタービンに、単段で高い膨張比が得ら

れるラジアル型が用いられている。これに対

して、翼枚数および段数の削減により小型化

を可能にする高負荷軸流タービン翼の、小型

ガスタービンにおける単段構成での使用の

可能性が浮上してくる。一方、本研究室では

これまでに、軸流タービンの高負荷化を目的

として、従来のものに比べて転向角を大幅に

増大させた超高負荷軸流タービン翼の研究

を進めている。 
 
２．研究の目的 
(1) 本研究においては、既に研究を進めてい

る超高負荷軸流タービン翼を、小型化および

軽量化が要求される超小型ガスタービンに

転用することを目的に、超小型超高負荷ター

ビン翼のモデル試験装置を設計、製作する。

その装置を用いた実験および CFD による数

値解析から得られた性能特性を比較、検討す

ることにより、超小型ガスタービンへの適用

の実現可能性を検討する。 
 
(2) 超高負荷タービン翼列内の流れに対して、

翼形状、翼先端間隙高さおよび入射角などを

変化させて数値解析を行うことにより、それ

らの変化が翼列内の二次流れおよび損失生

成へ与える影響について調べる。またそれら

の結果から超高負荷軸流タービンの空気力

学的性能の向上を図るための知見を得る。 
 
３．研究の方法 
(1) 図 1 および表 1 に形状および仕様が示さ

れている、従来型のタービン翼列(CTC)に比

べて、転向角を 160°まで大幅に増加させた

超高負荷タービン翼列(UHLTC)を用いて、図

2 に示す円環翼列モデルを設計し、それらを

装着した円環翼列試験装置(図 3)を設計製作

した。また、その試験装置を用いて性能試験

を行い、両翼に対する結果を比較・検討する

ことにより UHLTC の性能を評価した。実験

内容としては、特に負荷性能を評価するため

にトルク性能試験を実施した。またガスター

ビンを小型化する場合、サイクルを成立させ 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(a) CTC (b) UHLTC 

図 2 軸流タービン円環モデル 

表 1 軸流タービン円環モデルの仕様 

図 1 軸流タービン翼 

(a) CTC (b) UHLTC 

(a) 装置全体概要図 

(c) 試験装置写真 

図 3 円環翼列試験装置 

(b) タービン段付近の概要図 

タービン動翼 



 

 

出力を生みだすために必要な圧力比を得る

には、圧縮機を高速で回転させる必要がある。

しかしながら、回転数を制御するために用い

るサーボモータの許容回転数は 6,000rpm 程

度である。したがって、試験回転数範囲を拡

大させるために、タービン翼列の回転軸とサ

ーボモータの軸との間に減速機を装着する

ことにより空力性能試験を行った。さらに減

速機導入にともなう空力性能評価への影響

についても調査した。  

 
(2) 本研究室で利用可能な CFD コードを用

いて、超高負荷直線タービン翼列内の流れを

翼形状および入射角をパラメータとして解

析を行った。 
 

４．研究成果 

(1) 図 4に超高負荷タービン翼列(UHLTC)の
段効率ηt および相対流入角γの初期設定回転

数 Ni に対する関係を示す。図 4 から分かるよ

うに減速機を用いた場合は、用いない場合に

比べて最大効率が 1/2 程度に低下している。

これは減速機の使用により、高回転域におい

てベアリングおよびギアの摩擦による損失

トルクが増加したためと考えられる。しかし、

最大効率点とその時の相対流入角の関係に

対しては減速機の有無の影響は見られない。

以上の結果から減速機の使用により、高回転

域での測定が可能になるが、摩擦による損失

トルクの増加により、出力トルクが減少し効

率が低下することが確認された。しかし、減

速機の有無が回転数、出力トルク、効率およ

び相対流入角間の定性的な関係へ与える影

響は小さいことから、減速機を用いた場合も

翼列の違いによる、空力性能の相対評価は可

能と考える。 

 図 5に UHLTCの段効率ηtおよび相対流入

角 γの流量係数 φに対する関係を示す。 
UHLTCにおいて各初期設定回転数Niに対す

るηt は、γが設計流入角である 80.0°付近の

79.0°~81.0°の値になるφに対して最大値をと

ることが確認できる。また、Ni の増加にとも

ない最大効率が増加していることから、Ni を

増加させることでさらに高い効率を得る事

ができると考えられる。したがって、本供試

翼列の性能特性を把握するには、さらなる高

回転域の測定を行う必要がある。 
 図6に初期設定回転数Ni =6000rpmに対す

る UHLTC と CTC のトルク Te および相対流

入角γの流量係数φに対する関係を示す。低流

量係数域において Te を比較すると、UHLTC
の方が CTC に比べて高いトルクが取り出せ

ることが分かる。 
 図 7に初期設定回転数 Ni=6000rpm に対す

る UHLTC および CTC のタービンの段効率

ηtおよび相対流入角γの流量係数φに対する関

係を示す。効率ηtについても低流量係数域に 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
おいては、CTC に比べて UHLTC の方が高

い値を示している。しかし、ηt の最大値は

CTCの方が高く、UHLTC の最大効率は CTC
の 1/3 程度であることが分かる。 
 以上の結果から、低流量係数域においては 

図 6 UHLTC と CTC のトルク性能比較 
(Ni=6000rpm) 
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図 5 初期設定回転数と効率の関係(UHLTC) 

図 4 減速機による効率と相対流入角 
   への影響(UHLTC) 



 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
CTC に比べて UHLTC の方が高い性能を有

することが明らかになった。したがって、遠

心圧縮機との組合せによるマイクロガスタ

ービンの構成要素として、超高負荷軸流ター

ビン翼列は適していることが分かった。しか

し、最大効率に関しては UHLTC の方が低い

ことから、今後、実用化に向けて効率の向上

を図るためには、翼端間隙高さの縮小や、翼

およびエンドウォール形状の 3次元化を行う

ことにより二次流れを抑制し、損失の低減を

行うことが必要である。 
 
(2)UHLTC の直線モデル内の流れに対して、

入射角 i=0.0deg.を基準としてマイナス側へ

i=-2.5deg. お よ び -5.0deg. 、 プ ラ ス 側 へ

i=+2.5deg.および+5.0deg.へ変化させて数値

解析を行った。図 8 に入射角 i=0.0deg.、
+2.5deg. および+5.0deg.の翼前縁付近の端 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
壁面上に開始点を有する流線を示す。また、

図 9 に二次損失 Cpts と入射角 i の関係を示す。 
 マイナス側への入射角変化による翼間内

の二次流れの構造への影響は小さいことが

分った。しかし、図 8 に示すようにプラス側

への入射角の増加は強い影響を与えており、

高転向角のタービン翼列内の流れにおいて

特有と考えられる新たな渦(NFV)を誘起する

ことが分かった。また、NFV は翼前縁で形成

される馬蹄形渦および翼間内で形成される

流路渦との融合及び干渉により二次流れを

強め、その結果二次損失を著しく増加させる

ことが分かった(図 9)。したがって、超高負

荷軸流タービン翼列の性能低下を広範囲の

作動域において防ぐには、翼形状の修正など

により NFV の発生を抑える対策が必要と考

えられる。 
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図 7 UHLTC と CTC の効率比較 

(Ni=6000rpm) 

図 9 入射角と二次損失の関係 

図 8 UHLTC 前縁付近の流線 
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