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超音速輸送機用推進システムの研究開発  

ResearchandDevelopmentofSuper／Hyper－SonicTransportPropulsionSystem  
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▲「  

名古屋誘導推進システム製作所  

技 術 本 部  

21世紀初めに出現が期待されている次世代超音速輸送機の国際共同開発に備え，通商産業省工業技術院の産業科学技術研究開  

発制度の一環として，新エネルギー・産業技術稔合開発機構（NEDO）からの委託を受けて，平成元年度から10年間の計画で本  

研究開発が実施されている．本研究開発の目的は，離陸から飛行マッハ数5程度まで作動可能で，低燃費，低公害な推進システ  

ムの開発に必要な技術を確立することである．そのシステム実証のため，サブスケールのターボエンジンを設計・試作し，平成  

9年1月にはマッハ3相当の作動状態での高空性能試験に成功した．当社は，低圧系要素を主体として担当しており，ファン及  

び低圧タービンの設計技術の確立を目指し，所期の性能及び機械的健全性を満足した．  

Researchanddevelopmentforinternationalcollaborationofnextgenerationsupersonictransport，Whichisexpectedto  
appearintheearly21stcentury，hasbeencarriedoutonaten－yearplanfrom1988．TheobjectiveoftheR＆Disto  

establishtechnologleSrequiredforthedevelopmentofapropulsionsystemwhichwillenableflightstoachieveapproximate  

Mach5from take－Offwithlow fuelconsumption and reduced environmentalimpact．In order to demonstrate system  

feasibility，aS血bscaledturboenginehasbeendesignedandmanufactured，andanaltitudeperformancetestwassuccessfu11y  

COnductedwithitinJanuary1997simulatingoperationconditionsuptoMach3．MHIismainlyresponsibleforlowpressure  
SyStemSandaimstoestablishdesigntechnologiesforfanandlowpressureturbines．Moreoverthesecomponentssatisfy  
expectedperformanceandmechanicalintegrity．  

2．試作ターボエンジンの概要  

試作ターボエンジンは，2段ファン，5段圧縮機，アニエラ型  

燃焼器，単段高圧タービン，単段低圧タービン及び排気ノズルか  

ら構成される2軸式の低バイパス比ターボファンエンジンである．  

このエンジンの最大の特徴は，可変サイクルを採用していること  

であり，そのため，従来のエンジンより可変機構が多く，低圧タ  

ービン可変静翼，R－VABI（Rear Variable Area Bypass  

Injector），二次元可変排気ノズルを組込んだ形態となっている．   

図2にエンジン全体図（1）を示す．離陸時には低圧タービン可変静  

異を閉じ側に設定レヾイパス流量を増加させ，排気速度を下げて  

ジェット騒音の低減を因っている．R－VA王∋Ⅰはファンバイパスダ  

クト出口にあり，バイパス流とコア流との静庄差を調整してミキ  

シングを最適化する．   

性能面では，飛行マッハ数2．5－3では全体圧力比6レベル，タ  

ービン入口温度は1600℃レベルに達し，現行のエンジンの中でも  

最高レベルとなっている．表1に代表作動点における性能諸元（1）を  

1．ま え が き  

本研究開発の目標とする推進システムは，離陸から飛行マッハ  

数3程度まで作動するターボジェットエンジンと飛行マッハ数2．5  

程度から5程度まで作動するラムジェットエンジンを組合せたコ  

ンバインドサイクルエンジンである．   

図1に概念図（1）を示す．このうち，ターボエンジン部分のシステ  

ム成立性を実証するために目標エンジンの約1／10スケールの試作  

エンジンを設計・試作し，地上運転試験で性能，機能を確認の上，  

平成9年1月にアメ））カGEAE社の高空試験設備を使用して飛行  

マッハ数3相当のエンジン入口条件での運転試験に初めて成功し  

た．   

このエンジンは，国内外のエンジンメーカが参画して設計・試  

作しており，当社は低圧系要素であるフアン，低圧タービン及び  

補機類を相当している．ファンについては2段，低圧タービンに  

ついては単段で静異可変式を採用している．   

各要素については，リグ試験で性能及び機能の確認を実施し，  

エンジン設計及び試験計画に反映している．   

本報では，当社の担当であるファン（2）及び低圧タービンを主体に  

研究開発状況を紹介する．  

インテーク  ターボジェットエンジン ラムジェットエンジン 排気ノズル  

図2 試作ターボジェットエンジン断面図  可変サイクルエンジンの  

システム成立性を実証するために試作・試験したターボジェットエン  

ジンの断面を示す．  

Crosssectionaldrawingofturbojetenginedemonstrator  

図1 目標コンバインドサイクルエンジン概念図  本研究開発の目標とす  
るコンバインドサイクルエンジンの概念を示す．  

Conceptualdrawingoftargetcombinedcycleengine  
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図3 高空性能試験状況 GEAE社における試作ターボジェットエンジンの高空性能試験の状況を示す．  

AppearanceofATF（AltitudeTestFacility）test  

●エンジン設計点：マッハ2．5加速上昇時の73％修正回転数で  

圧力比1．66，修正流量49．1kg／s，断熱効率84．3％以上．  

なお，100％機械回転数は10900rpmである．   

3．2 空 力 設計  

3．2．1翼型設計   

試作エンジンの要求である前記目標を達成するために，以下の  

手順で異型設計を実施した．  

（1）流線曲率法による全体流れ計算により，内部流のロスを最小   

化するため，異部のディフュージョン限界，エンドウォール壁   

のウォールストール限界に対するマージンを最大化するように，   

半径方向の仕事分布及び反動度を変化させ，異配列と全体パッ   

セージ形状を決定．  

（2）準三次元非粘性計算（Q3D）による異型形状の決定．   

●動翼は基本的に多重円弧異（MCA）で重心スタッキングを採  

用．1段動翼はチップでの相対流入マッハ数が1．5を超えるた   

め，MCAを修正し，背面マッハウェーブを最適化して衝撃波  

損失を低減したS字異を採用．   

●2段動翼のエンドウォール部は，1段のエンドウォール流れ   

を受けるため仕事分布を強化し，低運動量域の蓄積を回避し，  

はく離による損失低減及び全体分の一様化をねらった三次元  

巽を採用．   

●静翼は拡散制御異型（CDA）で復縁スタッキングを採用．  

（3）三次元粘性計算による各翼列の最適化．  

（4）ソリッドモデルを使用した三次元有限要素法（FEM）による   

振動強度解析等の実施．  

3．2．2 空力性能試験   

フアンの空力性能を把握するため，試作エンジンと同スケール  

のリグを製作し，可変速電動機駆動により空力回転試験を実施し  

た．試験結果を以下に示す．  

（1）各動静真の固有振動数は運転範囲での共振を回避しており，   

応力レベルも許容範囲内であった．  

表1試作ターボジェットエンジン性能諸元  
Performancespecificationofturbojetenginedemonstrator  

タービン  
高度  バイパス比   入口温度  
（km）  （K）   

敵 陸  0   0．83  1710  655   23．9   550   

マッハ0．95  
巡航  10．7  0．88  1340  304   29．3   582   

マッハ2．5  
加速上昇  18．3   0．7  1873  324   43   1050   

マッハ3  
加速上昇  20．9  0．94  1873  220   51．5   1097   

示す．   

試作ターボエンジンは平成2年から基本設計を開始し，平成4  

年から製作に入り，平成6～7年にかけて地上運転試験を2回実  

施しで性能及び機能の確認を行い，その結果に基づいて改良設計  

及び改修を行い，高空性能試験に臨んだ．高空性能試験は，  

GEAE社の高空試験設備を使用し，飛行マッハ数2．5及び3相当  

のラム加熱を模擬して入口空気温度を最大330℃に加熱した条件  

で，平成8年12月から平成9年2月にかけて実施した．その結  

果，特に大きな問題もなく成功裏に所期の試験を完了した．現在，  

試験結果について詳細な解析，評価を実施中である．   

図3に試作エンジンの試験状況を示す．   

3．フ  ア  ン  

3．1要素 目 標   

ファン要素の研究開発目標は以下のとおりである．  

（1）目標エンジンにおいては，圧力比2．6，ポリトロピック効率91   

％以上（断熱効率89．7％以上）．  

（2）試作ターボエンジンにおいては以下のとおりである．   

●ファン設計点：海面上静止状態の100％修正回転数で圧力比   

2．6，修正流量78．5kg／s，断熱効率87．5％以上．  
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熱効率90％以上．   

●少流量で対応可能な冷却構造の確立．   

●低圧タービン入口温度1300℃レベルにおける可変静真の安定  

作動．  

（2）試作エンジン   

●マッハ0．95巡航状態を空力設計点とし，膨張比2．1，断熱効  

率87．1％以上．   

●マッハ2．5加速上昇時の入口温度1200℃に対応可能な冷却構  

造．   

●入口温度1200℃レベルにおける可変静翼の安定作動．なお，  

試作エンジンのタービン入口温度は目標エンジンより100℃程  

度低く設定．   

ヰ．2 空力設計  

4．2．1翼型設計   

試作エンジンの要求である前記目標を達成するために，以下の  

手順で異型設計を実施した．  

（1）流線曲率法によるフローパターンの決定．  

（2）Q3Dによる各洗面における異型の作成．  

（3）各洗面の異型をスパン方向に積重ねて三次元異型の作成．  

（4）可変静異を作動させた場合の異なるスタガ角において，はく   

離等が生じないことを三次元粘性解析により確認．  

（5）空力設計点とエンジン設計 点との間で生じる動翼インシデン   

スのずれによる性能低下を抑えるため，ピークマッハ数とディ   

フュージョンの低減．  

4．2．2 空力性能試験   

低圧タービンの空力性能把握のため，試作エンジンの約1／2ス  

ケールのリグを製作し，可変静翼取付け角00，±50の条件で空力  

回転試験を実施した．   

試験の結果，空力設計点での断熱効率は88．3％となり，冷却構  

造による損失を考慮しても試作エンジンの目標値を達成した．   

4．3 冷却構造  

4．3．1冷却設計   

試作エンジンにおける冷却空気流量は，主流流量に対して静翼  

で2．5％，動翼で2．0％として，以下の手順で設計を行った．   

図6に冷却構造を示す．  

30  50  70  

流量（kg／S）   

2段ファン空力回転試験で得られたフアンマップを示  図4 フアンマップ  

す．  

Fanmap  

（2）サージマージンは，主要作動点において10％以上あり，エン   

ジン要■求を十分満足するとともに圧力此，流量及び断熱効率の   

目標値をほぼ満足した．ファンマップを図4に示す．   

3．3 構造設計   

ファン動静異を図5に示す．ファン部の最大径は約870mm，貴  

校数は，それぞれ1段動静異は22枚，54枚，2段動静真は36  

枚，58枚である．動異の材料は，高空性能試験ではマッハ数3状  

態で入口温度が330℃レベルとなるため，高温耐久性のあるTi811  

を採用し，静異材料は17－4PHである．  

図5 2段フアン動静翼  試作ターボジェットエンジンに組込む2段ファ  

ンの動静真部晶を示す．  

2StagesfanbladesandvaneS  

3．ヰ エンジン試験結果   

エンジン試験の結果，ファン特性はリグ試験と良く一致してお  

り，異振動についても共振もなく，かつ振動応力レベルも十分低  

く問題なく運転試験が実施された．   

4．低圧タービン  

4．1要素 目 標   

低圧タービン要素の研究開発目標は以下のとおりである．  

（1）目標エンジン   

●可変静異のチップ及びハブにクリアランスがある状態で，断  

動翼  辞翼   

図6 低圧タービン冷却構造  低圧タービンの動静真の冷却構造の詳細  

断面を示す．  
Coolingstructureoflowpressureturbinevaneandblade  
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（1）静異インピンジ冷却とピンフィンによる対流冷却の採用．  

（2）動翼は供給庄が低いため，流路面積が大きくできる3本の冷   

却通路と庄損の少ない水平の乱流促進体の採用．  

（3）適用材料については，少流量で冷却構造を成立させるため，   

動静異共に先進の単結晶精密鋳造材の採用．  

（4）伝熟解析により真の最大金属温度が材料許容値以下になるこ   

とを確認．このときの平均冷却効率は静翼51％，動翼34％で   

ある．  

4．3．2 冷却性能試験   

冷却構造の冷却性能を確認するため，試作エンジン用動翼を用  

いて，高砂研究所において冷却性能試験を実施した．試験は，試  
作エンジンと同一庄九 温度で実施し，翼面に埋込んだ熟電対に  

より金属温度を実測した．   

試験の結果，冷却空気は3通路とも設計どおり流れることを確  

認するとともに，平均冷却効率も設計値を上回る39％を達成し  

た．   

図7にその結果を示す．  

図8 可変静翼構造  試作ターボジェットエンジンに組込む低圧タービン  

の可変静真横造を示す．  

Variablestatorvanestructure  

スを最小限にし，内径側構造物を支持するためのスプリングブ   

ラケットの採用．   

図8に低圧タービンの可変静異を示す．  

4．4．2 高温可変構造試験   

可変静真のすべり軸受に採用するコーティングの選定及び高温  

耐久性を評価するために，エンジン作動状態相当の実負荷及び実  

温を模擬した試験を実施した．   

試験はCo系溶射皮膜とMoS2系固体潤滑剤含有皮膜の2種類  

のコーティングを選定し，高温での耐久試験を実施した．   

その結果，MoS2系固体潤滑剤含有皮膜の方が試作エンジン要求  

の2000サイクル以上の耐久性があることが明らかとなり，試作エ  

ンジンに抹用することとした．   

4．5 エンジン試験結果   

エンジン試験の結果，空力性能面では効率，流量共要素試験の  

結果とほぼ一致し，冷却性能面においても翼面の金属温度は設計  

予測とほぼ一致していた．また，可変静異も不作動を生じること  

もなく安定に作動することを確認した．   

5．む  す  び  

ファン，低圧タービンの要素研究及び試作エンジン運転試験を  

通じて，超音速輸送機用推進システムの開発に必要な技術の確立  

の見通しを得ることができた．特に，当社にとって本研究開発に  

より今までの航空エンジンの開発に，また，これからのエンジン  

開発にも同様に多大な貢献ができるものと期待される．   

今後は，更なる技術力向上と実用化に向けた研究開発を継続し  

ていく予定である．  
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図7 冷却性能試験結果 低圧タービンブレードの冷却性能試験結果を示  

す．  

Coolingperformancetestresults  

4．4 可変構造  

4．4．1構造設計   

低圧タービン入口温度が1200℃レベルで運転されているときに  

は，可変静真横造の軸受部分の温度は500℃レベルとなるため，安  

定作動させるために以下の構造を採用した．  

（1）空力荷重を受ける外径側の軸受に，高温しゅう動特性に優れ   

たコーティングを施したすべり軸受を採用．  

（2）内径側の軸受に，内輪と外輪を連結した板バネの弾性変形で   

±100程度までの回転範囲で作動することができるピボットを採   

用．  

（3）熟伸びにより可変静其のチッ70及びハブに生じるクリアラン  
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