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The increase of turbine blade loading by the increase of blade turning angle is an effective method to improve 

the efficiency of gas turbines. However, it intensifies the secondary flows, such as passage vortex and leakage 

vortex. The squealer tip, which has a cavity on the blade tip surface, is one of the techniques to reduce the leakage 

flow. In this study, the performance tests were performed for the ultra-highly loaded turbine cascade (UHLTC) 

with three kinds of squealer tip, which were different in the cavity depth, by using the small sized wind tunnel 

test rig for an annular cascade. The test results showed that the application of the squealer tip with minimum 

cavity depth contributed to the enhancement of aerodynamic performance of the UHLTC. It increased the torque 

but had almost no effects on the efficiency due to the increase of the loss in the high flow coefficient region. On 

the other hand, its application improved the efficiency in the low flow coefficient region because of the reduction 

of the loss as well as the increase of the torque. 
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１． 緒論 

世界中で環境問題が深刻化し，その対策として温室効

果ガス排出の実質ゼロを目標としたカーボンニュートラ

ルの実現に向けて，世界各国で再生可能エネルギーの利

用，化石燃料の使用量削減等の様々な取り組みが行われ

ている．再生可能エネルギーの利用による発電法は環境

への負荷が小さいが，天候の変化によって電気エネルギ

ーの生産性が著しく低下する恐れがある．したがって，ア

ジア，アフリカ，中東等の新興国を中心として，今後も火

力発電の需要は大幅な拡大が見込まれている[1]．火力発

電に使用されているガスタービンの高効率化ならびに高

性能化を実現するために，主要構成要素の一つであるタ

ービンに関して，流体力学，熱力学の様々な観点から研究

および技術開発が進められている．流体力学の観点から

のタービン性能向上技術として，転向角増加によるター

ビン翼の高負荷化が挙げられる．高負荷化は翼一枚から

得られる負荷を増加させるため，タービン段の翼枚数お

よび段数の削減を可能にする．その結果，ガスタービンの

小型化や軽量化に寄与し，さらに製作コスト削減等の利

点を生む．しかし，高負荷化は翼間圧力勾配の増加により，

流路渦や馬蹄形渦および動翼の翼端間隙から流出する漏

れ渦などの二次流れを増強させるため，空気力学的性能

を著しく低下させる恐れがある．したがって，タービン翼

の高負荷化を図るには，二次流れの増強がタービン効率

に与える影響を調査するとともに，それらの増強を抑制

する技術を適用する必要がある．タービン翼列内の総損

失において，漏れ流れに起因する損失が占める割合は比

較的大きく，高負荷化に伴いさらに増加することが予想

される．漏れ流れの低減技術の一つに翼端面にキャビテ

ィを設けるスキーラ翼端がある．スキーラ翼端の有効性

は従来程度の転向角を有するタービン翼に対して実験的

および数値解析的手法により検証されている．本研究の

対象とする転向角 160°を有する超高負荷軸流タービン翼

列（UHLTC）に対しても，直線翼列においてスキーラ翼

端の適用が空力性能に与える影響が実験的[2]および数値

解析的手法[3]により評価されている．しかしながら，実



用化に向けては実機運転状態に近い環境下での適用効果

の検証が不可欠である． 

本研究では，小型円環翼列風洞試験装置を用いて，キャ

ビティ深さの異なる 3 種類のスキーラ翼端を有する

UHLTC で構成されたタービン段の性能試験を実施する

ことにより，回転動翼列においても直線翼列の場合と同

様な適用効果が得られるかを調査した． 

 

２． 供試翼形状 

本研究の評価対象である UHLTC の静翼と動翼の供試

翼形状と円環翼列形状を Fig.1 と Fig.2 にそれぞれ示す．

また，UHLTC の主な仕様を Table 1 に示す．UHLTC の動

翼の転向角は 160°であり，翼端間隙高さ TCL は 1%に設

定している．TCL の定義を Fig.3 に示す．供試翼はスパン

方向に一様な翼形状の二次元翼であり，静翼と動翼の翼

枚数はそれぞれ 17 枚および 18 枚である．また，スキー

ラ翼端のキャビティ深さ D の定義を Fig.3，動翼翼端面の

形状を Fig.4 に，その仕様を Table 2 に示す．スキーラ翼

端の形状を規定する幾何学的パラメータであるキャビテ

ィ深さ D は翼端面からのスパン方向の距離，リム幅 Wsq

は翼圧力面に対する垂直方向距離として定義した．なお，

本研究においては，翼端間隙への圧力面側からの流入の

抑制を目的として，圧力面に沿ったキャビティ形状を有

するスキーラ翼端を採用した． 

 

３． 実験装置 

本研究において，空力性能試験に使用した小型円環翼

列風洞試験装置の概略図および実機の写真を Fig.5 に示

す．試験装置のテストセクションであるタービン部は，静

翼と動翼で構成される単段軸流タービンである．静動翼

間距離 Z の定義を Fig.6 に，全温および圧力の測定位置を

Fig.7 に示す．静動翼間距離 Z は動翼の軸方向翼弦長 Cax

の 30%に設定した．試験装置に供給された圧縮空気は整

流格子を通過後，測定部内の静翼で膨張し，動翼を駆動さ

せた後に大気へ放出される．テストセクション上流の円

管流路中心には熱電対が，テストセクションのタービン

段入口および出口には全圧管と静圧管が設置されている．

動翼の回転数はトルクメータを介して接続されているヒ

ステリシスブレーキによって制御した． 

 

 

(a) Stator              (b) Rotor 

Fig.1  Profile of blade 

 

 

 

(b) Rotor 

Fig.2  Annular cascades 

 

Table 1  Specification of cascades  
Symbol Unit Stator Rotor 

Tip clearance TCL [%] 0 1 

Number of blades 
  

17 18 

Blade axial chord Cax [mm] 7.47 6.57 

Blade pitch at midspan S [mm] 13.01 13.01 

Blade span H [mm] 9.6 9.5 

Tip clearance size ΔH [mm] 0.0 0.1 

Hub diameter DH [mm] 60.8 60.6 ~ 60.8 

Midspan diameter DM [mm] 70.4 70.2 ~ 70.4 

Tip diameter DT [mm] 80.0 79.6 ~ 79.8 

Inlet metal angle α [deg.] 0.0 80.0 

Outlet metal angle β [deg.] 81.94 80.0 

Design inlet flow angle αd [deg.] 0.0 80.0 

 

 
Fig.3  Definition of tip clearance size  

and squealer tip geometry 

 

 

(a) Flat                (b) Squealer 

Fig.4  Shape of blade tip surface 

 

Table 2  Specification of squealer tip 
 Symbol Unit Type1 Type2 Type3 

Cavity depth D [mm] 0.192 0.384 0.768 

Squealer rim width Wsq [mm] 0.384 

(a) Stator 



４． 実験条件および実験方法 

実験条件を Table 3 に示す．本研究では 3 種類の動翼回

転数に対して流量を変化させて実験を行った．性能試験

はヒステリシスブレーキにより修正回転数 Ncを一定に制

御し，流量調整バルブにより修正質量流量 Gcを変化させ

て行った．測定の手順および内容は，Nc を目標値に保ち

ながら，コンプレッサから送られた圧縮空気の Gcを目標

値に設定し，それぞれの値が安定した後，タービン段上流

の全温，タービン段入口および出口における全圧と壁面

静圧，さらに出力軸よりトルクを測定した．その後，Nc一

定の条件下で流量を増加させ，各流量で同様の測定を行

った． 

 

 

(b) Photograph of equipment 

Fig.5  Small sized annular turbine cascade test rig 

 

 

Fig.6  Definition of axial gap between stator and rotor 

 

 

Fig.7  Measurement positions of temperature and pressure 

 

Table 3  Test condition 

 Condition 

Corrected mass flow rate Gc [kg/s] 0.022 ~ 0.042 

Corrected rotational speed Nc [rpm] 5,000 11,000 18,000 

５． 性能評価方法 

本研究における性能評価は標準大気状態（101.3 kPa，

288.15 K）に修正して行った．流量係数 φ[-]を式(1)により

算出した． 

 

𝜑 =
𝑉𝑍

𝑈𝑀
         (1) 

 

ここで，VZ[m/s]は軸方向速度，UM[m/s]は動翼の Midspan

における周速度である．修正比出力 Sc[J/kg]を式(2)により

算出した． 

 

𝑆𝑐 =
2𝜋𝑁𝑐𝜏𝑐

60𝐺𝑐
         (2) 

 

ここで，Nc[rpm]は修正回転数，τc[N·m]は修正トルク，

Gc[kg/s]は修正質量流量である．動翼への相対流入角

γ[deg.]は式(3)により見積もった． 

 

𝛾 = tan−1 (tan 𝛽𝑠 −
1

𝜑
)      (3) 

 

ここで，βs[deg.]は静翼出口流出角である．つぎに，タービ

ン段の比エンタルピ降下 Δh[J/kg]を式(4)により算出した． 

 

∆ℎ = 𝑐𝑝𝑇𝑠𝑡 {1 − (
1

𝜋𝑡
)

𝜅−1
𝜅

}     (4) 

 

ここで，cp[J/kg∙K]は定圧比熱，Tst[K]は標準大気温度，κ[-]

は比熱比，πt[-]は全圧膨張比である．タービン段効率 ηc[%]

は式(5)により評価した． 

 

𝜂𝑐 =
𝑆𝑐

∆ℎ
× 100       (5) 

 

 

６． 実験結果および考察 

（１）修正トルク 

Fig.8 に修正トルク τcと流量係数 φの関係を，修正回転

数 Nc をパラメータとして示す．Fig.9 にタービン動翼の

Tip における相対流入角 γと流量係数 φの関係を，修正回

転数 Ncをパラメータとして示す．両図から各修正回転数

Nc において，流量係数 φ の増加に伴い流量と共に動翼へ

の相対流入角 γ が増加するため，トルクが増加している

ことが分かる． 

つぎに，修正トルク τc に対するスキーラ翼端の適用効

果を調べるために，τcにおける各スキーラタイプの Flat に

対する増加量 δτc と φ の関係を，Nc をパラメータとして

Fig.10 に示す．スキーラタイプ間で比較すると，キャビテ

ィ深さ D が小さいほど φに関係なく τcが高くなる傾向を

示している．D が最も小さい Type1 に着目すると，φ の

Casing

Stator Rotor

Flow

Z’ Cax

L

Hub

Tip

: Axial distance [mm]

[%]

(a) Schematic 



 

Fig.8  Corrected torque 

 

 

Fig.9  Relative inlet flow angle at rotor tip 

 

 

Fig.10  Increment of corrected torque 

 

広い範囲で Flat よりも τcが高く，特に φ の高い領域でそ

の傾向を強めている．この領域では Fig.9 から分かるよう

に，相対流入角 γが設計流入角の 80°付近の値を示してい

る．また，今回適用したキャビティは圧力面に沿って施さ

れているため，圧力面側から翼端間隙に流入する漏れ流

れの翼面と成す角が直角に近づくほど抑制効果が高いと

予想される．したがって，流入角の増加と共にその効果は

強くなるため，φの高い領域で漏れ流れが抑制されること

により翼間通過流量が増加し，τcの増加を引き起こしたと

考えられる．しかしながら，D の増加に伴い δτcが低下し

ていることから，漏れ流れの抑制効果に対して D の最適

値が存在することが分かる．一方，φ の減少に対して

Type1 においては，δτc が一時的に低下し再び増加してい

る．φの減少と共に連続的に低下する相対流入角 γに対し

て，δτc が不連続的に増減している．したがって，φ の低

い領域においては流入角以外の要因もδτcの変化に影響を

与えていると予想されるが，その詳細の解明には更なる

調査が必要である． 

（２）空力損失 

比エンタルピ降下 Δhと流量係数 φの関係を Fig.11 に，

修正比出力 Scと流量係数 φの関係を Fig.12 に，また，Δh

と Sc の差で定義される空力損失 ΔL と流量係数 φ の関係

を Fig.13 に，Ncをパラメータとしてそれぞれ示す．Fig.11

から，各修正回転数 Ncにおいて，流量係数 φの増加に伴

い，比エンタルピ降下 Δh が増加していることが分かる．

Fig.8，Fig.9 および Fig.12 から，各修正回転数 Nc におい

て，流量係数 φ の増加に伴い，相対流入角 γ が増加する

ためトルクが増加し，その結果，修正比出力 Sc が増加し

ていることが分かる．また，Fig.8 と Fig.13 から，各修正

回転数 Ncにおいて，流量係数 φの増加に伴いトルクが増

加し，それによる翼負荷の増加により，馬蹄形渦，流路渦，

漏れ流れおよび漏れ渦などが増強し，それらに起因する

二次流れ損失が増加するため，空力損失 ΔLが増加してい

ると考えられる． 

つぎに，スキーラ翼端の適用が比エンタルピ降下 Δh，

修正比出力 Sc および空力損失 ΔL に与える影響を調べる

ために，Δhにおける各スキーラタイプの Flat に対する増

加量 δ(Δh)と φの関係を Fig.14 に，Scにおける各スキーラ

タイプの Flatに対する増加量 δScと φの関係をFig.15に，

ΔL における各スキーラタイプの Flat に対する増加量

δ(ΔL)と φの関係を Fig.16 に，Ncをパラメータとしてそれ

ぞれ示す． 

Fig.9 と Fig.14 から，φの高い領域では相対流入角 γの

増加とともにδ(Δh)が増加し正の値を示していることから，

全てのスキーラタイプで Flat よりも Δh が高くなってい

ることが分かる．また，スキーラタイプ間で比較すると，

φ の高い領域ではキャビティ深さ D の増加に伴いエンタ

ルピ降下 Δhが増加しているが，逆に φの低い領域では D

の増加に伴い Δhは減少している． 

Fig.15 において，δScをスキーラタイプ間で比較すると，

キャビティ深さ D が最も小さい Type1 で，φ に関係なく

δScが最も高くなっている．また，Type1 は φの減少に対

して δScが一時的に低下し再び増加している．これは，先

に述べた τcの増減に連動している． 

Fig.14 と Fig.15 から，δ(Δh)と δSc の値を比較すると φ

の高い領域では全体的にδ(Δh)の方が大きいことが分かる．

この傾向は，スキーラ翼端の適用は，設計流入角付近で流

入する高流量係数域では，エンタルピ降下 Δhと共に修正

比出力 Sc も増加させるが，その増加の割合は Δh の方が

大きいため，Fig.16 に示すように空力損失 ΔLを増加させ

ることを示している．ΔLが増加する原因としては，漏れ

流れおよび漏れ渦に起因する損失は低減されたが，翼間

通過流量の増加に伴う τcの増加，つまり翼負荷の増加に 
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Fig.11  Enthalpy drop 

 

 

Fig.12  Specific power 

 

 

Fig.13  Aerodynamic loss 

 

より馬蹄形渦や流路渦が増強し，それらに起因する損失

が増加したためと考えられる．一方，Fig.14 と Fig.15 に

おいて，φ の低い領域で δ(Δh)と δSc の値を比較すると，

Type1 においては δ(Δh)の方が小さい領域が存在し，Fig.16

からその領域においては δ(ΔL)が負の値を示しており，ス

キーラ翼端の適用により Flat の場合より空力損失 ΔL を

低減している．この領域では Fig.9 から分かるように相対

流入角は設計流入角の 80°より低く，さらに，Fig.10 から

スキーラ翼端の適用により Flat より τc が増加している領

域である．この φの低下によって，τcの増加と共に ΔLの

低減を引き起こす具体的なメカニズムを解明するには，

CFD（Computational Fluid Dynamics）技術などの活用によ

る解析が不可欠であると考える． 

 

Fig.14  Increment of enthalpy drop 

 

 

Fig.15  Increment of specific power 

 

 

Fig.16  Increment of aerodynamic loss 

 

（３）タービン段効率 

Fig.17 にタービン段効率 ηc と流量係数 φ の関係を，Nc

をパラメータとして示す．全体的に φ の低い領域で高い

効率を示していることが分かる． 

つぎに，スキーラ翼端の適用がタービン段効率 ηc に与

える影響を調べるために，ηc における各スキーラタイプ

の Flat に対する増加量 δηc と φ の関係を，Nc をパラメー

タとして Fig.18 に示す．スキーラタイプ間で比較すると，

キャビティ深さ D が最も小さい Type1 において，φ に関

係なく δηcが最も高くなっている．また，Type1 の φの低

い領域に着目すると，δηcが正の値を示しており，スキー

ラ翼端の適用により効率が向上していることが分かる．

これは先に述べたように，φの低い領域では修正トルク τc
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および修正比出力 Sc の増加と共に ΔL を低減するためで

ある．一方，φの高い領域では修正トルク τcおよび修正比

出力 Sc は増加するが，それに伴う翼間内での二次流れの

増強により ΔLも増加するため，Type1 においても効率の

向上が見られなかったと考えられる． 

 

 

Fig.17  Turbine efficiency 

 

 

Fig.18  Increment of turbine efficiency 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

７． 結論 

本研究により以下の結論を得た． 

(1) 設計流入角付近で流入する高流量係数域では，スキ

ーラ翼端の適用により漏れ流れが抑制されるためト

ルクが増加するが，その効果はキャビティ深さの増

加と共に低下する． 

(2) 高流量係数域でのスキーラ翼端の適用によるトルク

の増加は，翼間内の二次流れを増強させることによ

り損失を増加させるため，効率の向上にはつながら

ない． 

(3) 流入角が設計流入角より小さくなる低流量係数域に

おいては，キャビティ深さの小さいスキーラ翼端の

適用により，トルクの増加と共に損失が低減するた

めタービン段効率は向上する． 
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