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1. 緒言 
 

インデュ－サのキャビテ－ション不安定の一要因が，翼端漏れ渦キャビテ－ション(tip leakage 

vortex cavitation)の後縁と下流に位置する隣接翼の翼前縁との干渉であることが，実験とキャビテ－

ションＣＦＤから明らかとなっている．図１に，Shimagaki ら［１］が PIV で観察したインデュ－サの翼端漏れ

渦付近の流れの状況を示す．翼端隙間から漏れ出た漏れジェットが roll up し，翼端のケ－シング付近

に渦度の高い領域があり，その上流側に軸方向流れとの剪断による Reynolds stress が高い部分が広

がっていることが分かる． また，Tani ら［2］のキャビテ－ションＣＦＤによれば，図２に示すように翼端漏

れ渦キャビテ－ションが下流に位置する翼の前縁付近の高圧部に近づいた時に，図３に示すようにキ

ャビティが崩壊（α:void fraction が負勾配）することにより，velocity divergence (GTrev=▽・u)が負（これ

は流体力学的には“吸い込み”を意味する）となり，このために次の翼への迎え角（angle of attack）が

正（約５ deg.）から負（０ deg. 以下）となって，次翼では翼負荷（揚力）が減少し（圧力面と負圧面の圧

力差が小さくなり），翼端漏れ渦キャビテ－ションが抑制される（変動する）ことが，インデュ－サにおけ

るキャビテ－ション不安定の原因であると考察されている． 

一方，３次元インデュ－サのキャビテ－ション不安定の発生域をマップで示すと，図４に示すように

その発生限界が翼端でのキャビテ－ション数(σT)/迎え角（α）で“区分け”出来ることが Watanabe ら
［3］によって提示されている．これらの関係から，２次元単独翼の翼前縁キャビテ－ション（ｌeading edge 

cavitation）の長さ（Ｌ）が線形理論ではσ/αで整理できる［4］ように，翼端漏れ渦キャビテ－ションの様

相もσ/αによって整理できる相似則があるのではないかと推論される． 

本報告では，単独翼の翼端漏れ渦キャビテ－ションの初生キャビテ－ション数（σi）と迎え角（α）の

関係について考察し，σi/α=const となることを簡単なモデルで証明する．また，低流量での逆流旋

回流がある場合と，高流量での逆流旋回流がない場合の超同期旋回キャビテ－ションの様相の相違

について，Appendix に説明を加える． 
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Fig. 1 Visualization of inducer inlet with PIV showing tip leakage vortex from [1] 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2 Visualization of inducer inlet with CFD showing tip leakage vortex from [2]  
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3 Time histories of void fraction, velocity divergence, and angle of attack  
upstream of the leading edge from [2] 
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Fig. 4 Onset region of various cavitation instabilities basically 
depended on σT/2α from [3] 

 
 

 
 
 

2. 翼端隙間を持つ単独平板翼での実験結果の概説 
 

 筆者が単独平板翼の翼端漏れ渦キャビテ－ションの観察[5]を行った時，キャビテ－ションの発生形

態が図５に示すような四種(RegionⅠ～Ⅳ)に区分出来，その発生マップ(図６(a))を描くと，その発生領

域の境界はほぼ直線となり，概略σ/α=const と考えても良さそうであった［この時，図６(a)の翼端漏れ

渦キャビテ－ション（tip leakage vortex cavitation）の初生が，図６(b)の翼前縁キャビテ－ション（leading 

edge cavitation）の初生より早いことに注意］．また，負圧面スパン中央の翼前縁キャビテ－ションの長

さ L は，２次元単独翼の理論[4]どおりσ/αで整理できるものであった(図６(b))．また，図７にこの実験

のσ/α(deg.)=0.2，0.25，0.33 の場合の翼端漏れ渦キャビテ－ションの様相を３ケ－スずつ示すが

RegionⅠ，Ⅱ，Ⅲの各々について，σ/αが同じであればキャビテ－ションの発生状況が非常に似通

ったものになっていることが分かる[6]． 

図６(a)の結果について，３章に示す簡単なモデルにより，翼端漏れ渦キャビテ－ションの初生につ

いて検討した結果，迎え角（α）と翼端漏れ渦の集積した渦コアの円面積（πa2）の間に，α/a2=const 

の関係があれば翼端漏れ渦キャビテ－ションの初生（σi）はσi/α=const と考えられることが分かっ

た．次章では，これらの関係について，簡単なモデルと細長物体近似を用いた理論解析で説明するこ

とにする． 
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Fig. 5 Cavitation form of tip leakage vortex cavitation from [5] 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 6 Cavitation map of (a) tip leakage vortex cavitation and  
(b) cavity length of leading-edge blade cavitation from [5] 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 7 Comparison of tip leakage vortex cavitation at various conditions  
of cavitation number σ/ angle of attack α from [6] 
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余談ではあるが，図８に図５の実験の場合と相似な単独翼に発生する翼端漏れ渦キャビテ－ション

の初生について，作動流体の違いによる差異を示す[7]．図８(a)は作動流体が水の場合で，温度はＴ

=293Ｋ（C=90mm，α=6deg.），図８(b)は高温とした液体窒素の場合で，温度はＴ=89K（C=48mm，α

=10deg.）である．水の場合は，翼端漏れ渦キャビテ－ションが一度初生すると，渦のコア部に円筒状

のキャビテ－ションが発生し，糸を牽くように捻れながら“長く”伸びて消滅しない（実験装置の窓の制

限から２コ－ド以上は確認できてない）が，液体窒素では図８(b)の写真に示すように，水の場合より細

いキャビテ－ションがほぼ１コ－ド位の長さで突然消滅し，水の場合にように下流まで長く伸びることは

なかった．これと同じ傾向は Watanabe ら[8]の，熱力学的効果を考慮した翼端漏れ渦キャビテ－ション

の理論解析にも現れており，キャビテ－ションの熱力学的効果は翼端漏れ渦キャビテ－ションにも現

れると考えて良い． 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 8 Comparison of tip leakage vortex cavitation between  
(a) in water and (b) in liquid nitrogen from [7] 

 

 

 

 

3. 翼端漏れ渦キャビテ－ションの解析モデル 
 

図９に示すように一様流速 U の中に迎え角αで翼端隙間τを持つ単独平板翼を考え，細長物体

近似[9]を用いて 2 次元のクロスプレ－ンで渦の形成を考える． 

計算方法の詳細は文献[９]を見ていただきたいが，以下にこの計算方法について簡単に述べると，

翼端隙間の圧力差Δｐ（Δp=pp（翼圧力面圧力）-ps（翼負圧面圧力）と仮定する）によって，漏れジェッ

トが Uj=(2Δp/ρ)1/2 で翼端隙間から噴出し，漏れジェットと主流の間の剪断層に時間Δt に循環Γ

=Uj2・Δt/2 が翼端のコ－ナから自由渦（これを一つの渦点とする）として流出するとする．翼前縁

（S=0）から翼後縁（S=C，Ｃ：コ－ド）までクロスプレ－ンが一様速度 U で移動すると考えると，このクロス

プレ－ンが翼前縁から翼後縁に達するまでに翼端隙間から自由渦が順次流出し，roll up して行く．そ

して，循環の総和（ΣΓ）はΣΓ/UC=CＬ/2 となる（CＬ：揚力係数，平板翼の場合 CＬ=2πsinα≈2πα．

なお，これは平板翼の束縛渦（Lift/ρU）が，翼端隙間で全て自由渦として流出すると考えても導かれ

る）．図１０に迎え角をパラメ－タとしてα=2～6 deg.の場合で，クロスプレ－ンが S=0.5C（=翼弦の 1/2），

S=1.0Ｃ（=翼弦）の場合の渦点の集積と巻き上がりを図示したものを示す．迎え角αの大きいほど，翼

端隙間から遠くにあり，かつ渦点の巻き上がった集積円は大きくなっている． 

一方，仮定として S=C のクロスプレ－ン内にこの総循環ΣΓと同じ循環を持つ，半径 a の円内に渦

度ωが一様に分布する Rankin 渦を考えると，ΣΓ=πa2ωであり，円の中心の最小圧力 pmin は， 

(a) in water (T=293K, C=90mm, α=6deg.)

(b) in liquid nitrogen (T=89K, C=48mm, α=10deg.)

(a) in water (T=293K, C=90mm, α=6deg.)

(b) in liquid nitrogen (T=89K, C=48mm, α=10deg.)  

This document is provided by JAXA.



6 宇宙航空研究開発機構研究開発資料 JAXA-RM-13-021 
 

 

 

2

2222
min

42 a
CU

a
pp a

pρ
−=



 ΣΓ−=

− ∞       ------- (1) 

 

と表せる．pmin=pv（飽和蒸気圧）を初生と考えて，初生キャビテ－ション数σi を考えると， 

 

 
















≅= 2

2
22

4
1)(

4
1

Li C
a
C

a
C

π
aσ     ------ (2) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 9 Correspondence of 3D steady flow with tip leakage vortex  
to 2D unsteady cross-flow on plane A～D from [9] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 10 Shed vortex from tip clearance and rolled-up vortex core  
on cross-plane at several angles of attack from [6]  

 

従って，式(2)より渦点の集積した渦のコア（半径 a）の面積（πa2）が迎え角αに比例関係にあれば，

σi/αは一定となり，初生キャビテ－ション数が迎え角に比例する．（注：この関係は Rankin 渦でなく
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Burgers 渦と考えても同じ結論になる．）  

そこで，先の Chen ら[9]，Higashi ら[5]の解析モデルで，キャビテ－ションを考慮しないで，迎え角αと

渦コアの面積（πa2/Ｃ2，a：渦コアの半径）の関係を調べた結果を図１１に示す．図より，渦のコアの面

積は迎え角αにほぼ比例関係にあることが分かる．この関係と式(2)によりσi/αは一定となり，初生キ

ャビテ－ション数は迎え角に比例することになる． 

また説明は略すが，翼端漏れ渦キャビテ－ションの軌跡が翼となす角度(x/z：主流方向（z）に対して

翼端隙間から遠のく距離（x）)は，ＣL
0.5（or α0.5：ＣL=2πsinα）に比例することが，Chenら[7]によって導

かれており，実験的に Chen らは， 2/46.0 LC
z
x

×= としている． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 11  Relation of area of vortex core to angle of attack 
 

なお，キャビテ－ションの初生後に成長するキャビテ－ション気泡が渦コア部の循環に与える影響

は非常に興味のある所である[10][11]．図１２に実験で PIV によって図９に示したクロスプレ－ンの断面で

観察した渦のコア部に発生したキャビティ気泡（図のピンク色の部分が気泡群である）を示す[12]．この

図より渦コアの中心にキャビティ気泡が発生していることが分かる．初生後成長するキャビテ－ション

気泡が渦コア部の循環に与える影響に関して，岡林ら[11]によって CFD(DNS)で解析されている．代表

例を図１３に示すが，キャビテ－ション発生後では，「渦コア部の旋回速度および渦度は拡散するので

はなくコア部だけで減少する傾向がある」ことが明らかにされている． 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 12 Comparison of tip leakage vortex on cross-plane between 
(a) visualization with PIV and (b) calculation result from [12] 
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(a) Visualization with PIV (b) Calculation result

cavity vortex core
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Fig. 13 Distribution shift by cavitation (a) velocity vector and 
              (b) circumferential velocity and streamwise vorticity from [11] 
 
 
 
 

4. 楕円翼の翼端渦キャビテ－ションとの類似性 
 

翼型を持つ楕円翼の翼端渦キャビテ－ションに関する研究は，渦キャビテ－ションの基礎研究とし

て，実験的，理論的に数多く研究されている．古くは McCormick（1962）[13]が 初生キャビテ－ション数

（σi）は迎え角（α）と Reynolds 数（Re）の関係にあり，σi≈const×αm Ren  （その後，m≈1.4, n≈0.35）と

なる関係が示されている．渦キャビテ－ションの初生は水のクオリティ，境界層と渦のコア半径の関係，

翼の束縛渦の分布等にも関係するとされており話は複雑化しているが，その後の研究をレビュ－した

形で，図１４に示すように最近ではσi =const×ＣL
２ Ren (n≈0.4）の形にほぼ収束しているようである．

［14］ これは，翼性能と初生キャビテ－ション数を関係づける Scalinｇ Law として Reynolds 数を除いて，

本報告で導出した式（2）と類似しており，本報告で対象としたケ－シング隙間の漏れジェット流れによ

って発生する翼端漏れ渦キャビテ－ションと，船舶のスクリュ－のような自由端である翼端渦キャビテ

－ションのように，流れの境界条件（ケ－シングがある場合は，クロスプレ－ン上では流体力学的には

境界条件は鏡面となる）に違いがあるにも係わらず，両者が同じ様な表現になっている点を筆者は非

常におもしろく，興味深く感じる． 

 

 

5. 結言 
 

以上の考察から，翼端漏れ渦が集積する渦コアの面積は迎え角と比例関係にあり，これにより翼端

漏れ渦キャビテ－ションの初生がキャビテ－ション数/迎え角によって整理できることが分かった．この

ことが，図４に示した３次元インデュ－サのキャビテ－ション不安定の発生域を示すマップがキャビテ

－ション数/迎え角=const によって区分けできる理由の一つであると考えている．Q.E.D. 
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Fig. 14 Relation of cavitation number σv vs. CL
2*Re0.4 in tip vortex cavitation  

from [14] 
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APPENDIX 
 

最後に，本文図４（図A-1に同じ図を再録する[A-1]）のキャビテ－ションマップでψs=0.130付近を境

に，Ⅳ：旋回キャビテ－ションの発生領域が上下に二分割されていることに触れておく．この領域では

ψs=0.130（φ=0.075）前後で狭い領域ではあるが，キャビテ－ション数σ=0.03以上で非定常キャビテ

－ション現象が現れない範囲がある．これを正確に言うと，このマップを作る上で測定デ－タとしている

インデュ－サ入口の圧力変動に超同期旋回キャビテ－ションの旋回周波数である明瞭な旋回速度比

ω/Ω=1.1～1.2の圧力変動周波数が現れないという事象である．この上下の領域の代表例として，ψ

s=0.165（φ＝0.060）と，ψs=0.080（φ=0.088）の圧力変動周波数分析結果を図A-2に示す[A-1]．各々

の特徴は，ψs=0.165では高いキャビテ－ション数から広範囲に卓越する周波数（ω/Ω≃1.2-1.1）が現

れ，キャビテ－ション数の低下に伴って周波数はやや低下するが，軸回転数の同期周波数（fn）に近

づく前に，この卓越した周波数は消滅する．一方，ψs=0.080ではfnに極めて近くまで周波数は低下し

て行き Ⅲ:同期旋回キャビテ－ションに移行する．この時の多点圧力センサ－の変動圧力をベ－スと

したキャビテ－ションの発生領域をインデュ－サの翼（３枚）に対して示した図を図A-3に示す[A-2]．低

流量（ψs=0.160）ではキャビティは翼間に入らず翼の前縁からスロ－トまでに発生し（これは，低流量

では翼間スロ－ト部が既にインデュ－サ出口の圧力までに上昇していることによる），主に上流に向か

って発生領域を拡げるようにその大きさが変化し，赤破線で示すように回転方向と同じ方向にその変

化の様相が移動するように見える（このことから超同期“旋回”キャビテ－ションと呼ばれている）．一

方，高流量（ψs=0.080）では漏れジェットに発生するキャビテ－ションとして上流にもキャビテ－ション

は発達するが，主に漏れ渦キャビテ－ションとして翼に沿った下流方向に伸長し，流路の翼間のスロ

－トを完全に塞ぐような形でキャビティが伸縮しており，先と同様この様相が軸回転方向に移動して行

くように見える． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. A-1 Cavitation map of inducer cavitation instabilities from [A-1] 
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Fig. A-2 FFT analyses of unsteady pressure at inducer inlet for  
(a) lower flow rate and (b) higher flow rate from [A-1] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. A-3 Propagation of super-synchronous rotating cavitation for 
(a) lower flow rate （ψs=0.160, φ=0.065, σ=0.05, ω/Ω=1.19） and 
(b) higher flow rate （ψs=0.080, φ=0.088, σ=0.04, ω/Ω=1.13）from [A-2] 

 
 

これらの流量差のキャビテ－ションの様相の差を模式的に描いた図A-4で説明すると，高流量の場

合は移動するキャビテ－ションの塊は，tip leakage vortex cavitation（もしくはtip leakage cavitation) と 

leading edge cavitation の大小の移動であり，低流量の場合には，主に逆流旋回流の中に発生する

tip leakage vortex cavitation in back flow （vortex cavitation caused by back flow ではない）の大小が

移動していると言える．その裏付けとして，図A-5にインデュ－サのφ-ψ特性と，図A-6に逆流旋回流
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のonsetの検知のために行った，インデュ－サ上流直近と配管上流の差圧（Δp）を示す．この測定デ

－タのプロットが，実線で示す管路摩擦損失による２次曲線から離脱する流量が，逆流旋回流のonset

流量である．φ=0.075より低流量ではインデュ－サ上流には逆流旋回による圧力上昇が認められ，

onset流量はφ＝0.075と分かる．またこの流量を境に図A-5のφ-ψ特性の勾配にも若干の変化が認

められる．そして，これは最初に述べたとおり図A-1の超同期旋回キャビテ－ションの発生域が２分さ

れる流量に相当する． 

以上よりψs=0.130（φ=0.075）付近は，インデュ－サは丁度逆流旋回流がonsetする流量であり，こ

の場合翼端付近の流れは，漏れジェット（軸方向）と逆流旋回流（周方向）がせめぎ合う形で極めて不

安定な流れ（異なる流れのパタ－ンの境界になっているという意味）となり，図A-3に示したような異な

るパタ－ンの超同期旋回キャビテ－ションの境界になるという意味で，明瞭な定常振動的な超同期旋

回キャビテ－ションの発生がなくなるものと考えられる．また，このことから，翼端漏れ渦キャビテ－ショ

ンをコントロ－ル出来るケ－シングトリ－トメントが旋回キャビテ－ションの抑制に効果があることが分か

る．Q.E.D. 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. A-4 Schematic of various cavitations in cavitating inducer at  
(a) lower flow rate and (b) higher flow rate 
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Fig. A-5 Static pressure performance  
under non-cavitating 

Fig. A-6 Onset of backflow at φ=0.075 based 
on pressure difference between inducer inlet 
pressure (p1) and upstream (p0) 
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