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研究成果の概要（和文）： 本研究で調査したデバイスは，①２次元スッテプ状デバイス②３次元ディンプル③後縁形
状削減④複合デバイスである．これらの空力性能及び境界層計測を直線翼列試験装置を用いて測定し，デバイスの効果
を比較検討した．調査したレイノルズ数は，超高空巡航状態から地上近傍までであり，十分広範囲な条件下で計測を行
った．
　この結果，① 剥離制御デバイスで翼負圧面における剥離が縮小し，損失が低減する．②デバイス高さが高いほど，
剥離抑制の効果は高いが，同時に乱流損失が増加する． ③翼後縁厚みの削減は損失の低減に寄与する． ④複合化した
翼型において，広範囲のレイノルズ数条件で損失が低減することを確認した．

研究成果の概要（英文）：This report dealt with the experimental and numerical investigations of the effect
s of 2D contouring, followed by the explanation on the trailing edge reshaping on the loss reduction of a 
high-lift LPT airfoil.
1. 2D contouring applied in this study was a useful passive device to reduce the cascade loss, especially 
at low Reynolds number regime. However, such a gain from the device tended to be lost as the Reynolds numb
er increased. 2. TE Reshaping was advantageous for the loss reduction at high Reynolds number regime as de
signed aiming at the trim of the base region downstream of the trailing edge. 3.The proposed new method in
 this study, which applies 2D contouring with a smaller step than that of the original one and TE Reshapin
g at the same time, considerably reduced the cascade loss over the all tested Reynolds number conditions u
nder no incoming wake condition. 
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１．研究開始当初の背景	
 
	
 化石燃料の大量消費及びそれによる膨大な
CO2放出は，新興国の経済発展と連動して依然
として続いており，エネルギーコストの増大
とも相俟って世界の環境面，経済面及び政治
面での不安定化が進んでいる．この状況に抗
するべくグリーンエネルギー政策が国内外
で強力に進められているが，変動性の強いグ
リーンエネルギー（太陽光，風力）の供給量
の増加ととともに，次世代の化石系で利用さ
れるターボ機械性能は，定格のみならず部分
負荷時での高効率が強く求められており，そ
れを実現するためのターボ機械空力性能の
制御技術の研究開発は喫緊の課題である．	
 
	
 
２．研究の目的	
 

	
 本研究は，複数の流れ制御技術を組み合わ

せることにより，ターボ機械翼面上流れの現

実的かつ新たな制御手法を提案する．具体的

には，	
 

（1）	
 翼負圧面形状を階段状に変化させた翼

輪郭変化法（Blade	
 Contouring 法）	
 

（2）	
 二次空気噴き出し法（Jet	
 Vortex	
 

Generator 法）	
 

（3）	
 リブレット法（Riblet 法）	
 

（4）	
 上流側からの wake 内の乱流特性を変

化させる方法(controlled	
 wake 法)	
 

である．1，2 の手法は主として部分負荷時，

低レイノルズ数条件での翼面剥離制御用で

あり，3 は剥離を抑制した後発生する乱流境

界層や高レイノルズ数条件用，4 は内部流れ

の乱れ制御用である．このように異なる制御

方法を適切に組み合わせることにより，広範

囲の流動条件で効果を発揮する制御機構を

提案する．加えて，提案する手法の性能を翼

列試験装置及び 3次元回転試験装置で実験的

に明らかにするとともに，流れ場の挙動を実

験（PIV，熱線流速計）及び非定常流れ解析

（DES/LES）で明らかにする．これらの調査

を通じて実用化の課題を明らかにする．	
 

	
 

３．研究の方法	
 
（１）実験装置	
 

	
 図１に使用した実験装置を示す．装置はエ

ッフェル型の低速風洞で，遠心圧縮式のブロ

アから吸い込まれた作動流体は風洞部を通

過し，下流の直線翼列に流入する構造となっ

ている．直線翼列は 7 枚の翼で構成されてお

り，翼端において翼支持プレートで支持され

た各翼は，翼列側板に設けられたスリットを

通して交換する事が可能となっている．本研

究では，航空機用高負荷低圧タービン翼であ

る Base 翼と，Base 翼負圧面に図２、図３に

示すような乱流促進デバイスを付加した CDM

翼，TDM 翼、ディンプル翼の計４種類に関し

て調査を行った．翼形状に関して，Base 翼と

CDM 翼，TDM 翼は基本的な形状は同一となっ

ている．CDM 翼と TDM 翼のデバイスは前縁と

最大速度点の間に存在し，緩やかに負圧面の

翼厚みを増しながら，最下流部での Step 部

を経て Base 翼の形状に接続している．この

Step 部は Base 翼負圧面上での速度が最大値

に達する直前に設けられている．ここで CDM

翼のデバイス高さは TDM 翼の半分の高さとし

ている．Base 翼の仕様としては，コード長

C=114	
 [mm]，軸コード長 Cx=100	
 [mm]，翼ピ

ッチ t=101.6[mm]，スパン長さ 260	
 [mm]，設

計流入角 43.5[deg]，設計流出角-60.7[deg]，

翼負荷の高さを示す指標である Zweifel	
 

Factor=1.29 となっている．	
 

	
 

図１	
 試験用風洞	
 

	
 

図２	
 制御デバイス付翼（翼輪郭変化法）	
 

	
 

	
 

図３	
 制御デバイス付翼（ディンプル型）	
 



	
 

図４	
 空力特性計測方法	
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Fig.4 Wake Generator 

 
4. 数値解析手法 

数値解析（CFD）には，ANSYS社製の汎用流体解析ソフ
ト“ANSYS CFX Ver.14.0”を使用し，URANS(Unsteady 
Reynolds-Averaged Navier-Stokes)での非定常解析を実施し
た．URANS解析は，RANS解析の結果を初期解として与え，
URANS解析の設定に切り替えた後，RANS解析の影響が無
くなるまでならし計算を行っている． 

4-1 解析格子 
Fig.5には，Dimple翼の解析格子を示している．解析格子

の生成には，ANSYS社製格子生成ソフト“ICEM CFD 
Ver.14.0”を使用した．解析格子は全て非構造格子で生成
している．wakeが通過する領域の格子は細かく生成してお
り，翼面周りには，境界層を高い解像度で捉えるためにプ

リズムメッシュを貼り付けている．プリズムメッシュの高

さは，境界層計測で確認した境界層高さを完全に覆うよう

に設定している．また，翼面におけるプリズムメッシュの

最小高さは，y+が1未満を満たすように設定している．ス
パン方向の解析格子の範囲は，ディンプル3ピッチ分に相
当する51％Cxを取っており，総格子点数は1000万点程度
である． 

 

 
Fig.5 Dimple Airfoil of the Computational Grid System 

 
4-2 境界条件 

本研究で行った非定常数値解析の境界条件をTab.1に示
す．また，Fig.6は数値解析のモデル空間を示しており，そ
れぞれの境界に与えた境界条件を記している．入口境界に

は流速と乱れ度(FSTI=1.2％)を与えており，出口境界には

静圧0Paを与えている．翼面はすべり無し壁面とし，スパ
ン方向・ピッチ方向は周期境界とした． 

 
Tab.1 Boundary Conditions 

 

 
Fig.6 Analysis Domain of the Dimple Airfoil 

 

5. 実験結果 

5-1 wake非流入条件（St=0.0） 
Fig.7，Fig.8にそれぞれRe=40,000，Re=100,000の条件に
おける境界層計測により得られたBase翼とDimple翼の時
間平均境界層速度プロファイルを示す．いずれのレイノル

ズ数条件においても，x/Cx＝0.85（ディンプルの下流）よ
り下流において，Base翼と比較してDimple翼のLine1，Line2
共に，境界層剥離，境界層高さが縮小していることが分か

る．特にRe=100,000の条件においてディンプルの効果が顕
著に現れており，翼下流に向かうに従って剥離泡が消失し

ていく様子が捉えられている．ディンプルの付加位置であ

るx/Cx=0.80におけるRe=40,000の境界層速度プロファイル
を見ると，翼面で剥離が確認でき，ディンプルが剥離泡の

内部に位置していると考えられる．一方，Re=100,000の条
件ではx/Cx=0.80の位置において剥離は確認できない．こ
れが，Re=40,000の条件よりもRe=100,000の条件の方がデ
ィンプルの効果が大きい一つの原因であると考える．また，

Re=40,000の条件においては，Dimple翼のLine1とLine2の境
界層速度プロファイルに明白な差異は確認できず，翼面上

の流れにおいては，スパン方向への変化は確認できないが，

Re=100,000の条件においては，二つのライン上での境界層
速度プロファイルに差異が確認でき，ディンプルの直下で

あるLine2の方が境界層剥離の縮小が大きいことが確認で
きる． 

Fig.9，Fig.10には，それぞれRe=40,000，Re=100,000の条
件におけるBase翼とDimple翼の時間平均速度RMSプロフ
ァイルを示す．速度RMS値は，それぞれの流れ方向計測地
点での局所最大流速で無次元化している．Re=40,000の条
件では, 両翼で速度RMS値のピークに差異は見られないが, 
境界層高さの縮小に伴って, ピーク位置が翼面に接近して
いることがわかる．一方，Re=100,000の条件 では， 下流
に向かうにつれてDimple翼のピーク値がBase翼と比較し
て増加しており，ディンプルによる効果である乱流化の進

行が確認できる．また，ピーク位置は翼面に接近し，Line1

Method URANS (Unsteady-RANS) 

Turbulent Model Shear Stress Transport Model 

Transient Turbulent Model Gamma-ReTheata Model 

MAX Courant Number 4.5 

	
 

図５	
 CFD 解析格子	
 
	
 
	
 図４には空力特性計測状況を示している．
計測には，ミニチュアピトー管を用いている．
また，翼面境界層計測も I 型熱線プローブを
用いて実施している．	
 
（２）計算手法	
 
	
 図５には流れ解析用の計算格子の一例を
示す．通常は構造格子を専用の格子生成ソフ
ト（Gridgen,	
 Turbogrid,Autogrid）を用い
て生成するが，ディンプル翼のように構造格
子系では生成が難しい場合は，ICEM-CFD を用
いて非構造格子を翼面回りに設置している．
この際，構造格子と同等の予測精度が得られ
るように要素数や配置方法を工夫している．	
 
	
 	
 
４．研究成果	
 
CFD による解析結果	
 
（１）突起状デバイスの場合	
 
図６に突起状デバイスを装着した場合の翼
負圧面の非定常流れ，特に突起から発生した
じょう乱が剥離泡に直接的に影響を与え，剥
離せん断層の不安定化促進と細かな渦放出
を誘発する状況が明瞭に捉えられている．	
 
（２）ディンプルの場合	
 
図７，８にディンプル内とその下流の流れ，

及びディンプルによる剥離構造の変化に関
する CFD の結果を示す．ディンプルなどのデ
バイスにより剥離構造が変化（縮小）してい
ることが分かる．	
 
（３）翼後縁形状変化	
 
図９には翼後縁形状を変化させた翼（TER 翼）
とそれによるタービン翼列空力特性の変化
を，突起型デバイス翼の結果とともに示す．	
 

	
 

図６	
 突起型デバイスによるじょう乱	
 

	
 

図７	
 ディンプル内の流れとその下流	
 

	
 

図８	
 ディンプルによる剥離構造の変化	
 



	
 

図９	
 翼後縁形状変化翼（TER 翼）	
 

	
 

図１０	
 翼後縁形状変化翼の空力特性	
 

	
 

図１１	
 突起型デバイス翼と複合デバイス

翼の空力特性（wake 通過効果なし）	
 

	
 

図１２	
 突起型デバイス翼と複合デバイス

翼の空力特性（wake 通過効果あり）	
 

	
 
図１０に，翼後縁形状変化翼の空力特性を示
す．この結果より，高レイノルズ数条件では

効果が見られるものの，低レイノルズ数条件
では、性能の悪化が見られている．	
 
（４）複合デバイス翼	
 
突起デバイス及び後縁形状変化を組み合わ
せた複合デバイス翼（CDM 翼）を考案し，そ
の空力特性を調査した．図１１には，実機条
件を想定した擾乱（wake 通過）を加味してい
ない場合の空力特性を示す．この結果より，
CDM 翼は幅広いレイノルズ数条件下で空力性
能の大きな改善が見られている．ただし，図
１２に示すように，wake 通過条件下では十分
な性能改善の結果が得られていない．今後の
課題としては，突起デバイスをディンプル等
に変更するなどの取り組みが必要である．	
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