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ABSTRACT 
Due to its special specification, rocket turbopump turbine blades have higher loading and its aspect ratio is 

extremely low. In such a situation, it is difficult to predict turbine efficiency accurately in system design 
phase of rocket engine. The purpose of the present work is to evaluate the accuracy of existing one 
dimensional loss model. By using the steady three dimensional CFD analyses, parametric studies against the 
major design variables such as tip clearance, blade loading, blade aspcet ratio, were carried out. These 
simulation results were compared with the results that were also obtained by using the existing one 
dimensional loss models. The results clarified the cause of the reduction of accuracy of one-dimensional 
prediction of turbine efficiency. The one-dimensional loss model was found to underestimate the loss under 
the condition of a blade with a low aspect ratio. From comparison between the existing one-dimensional loss 
models, it was also found that the "Craig & Cox model" could reproduce the tendency for blade loading 
correctly.   
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1．緒言 

 ロケットターボポンプ用タービンの性能はロ

ケットエンジン全体の性能に大きな影響を及ぼ

す要因の一つであるため，エンジンシステム検

討の初期段階（概念設計）にて精度良くタービ

ン性能の予測が出来る 1 次元損失モデルが求め

られている．ロケットターボポンプ用タービン

は小流量・高圧力比での設計条件となるため翼

高さが極めて小さく（低アスペクト比），翼負荷

も大きくなることが特徴である．その一方，従

来のロケットターボポンプ用タービンの性能予

測では，特定の翼型に対する翼列試験に基づく

実験係数が用いられていたり，既存の 1 次元損

失モデルとして多用されている“AMDC+KO モ

デル(1)～(3)”の適用範囲を超えている等の理由か

ら，設計自由度が低く十分な確度で性能予測を

行うことが困難である． 

本研究はロケットターボポンプ用タービン

に適用可能な 1 次元損失モデルの構築を最終目

的とし，本報はその第一段階として，既存のロ

ケットターボポンプ用タービンの仕様を用いた

1 次元損失による再現解析を行う．この 1 次元

設計の結果を試験結果と比較することにより既

存の損失モデルを用いた 1 次元設計の有用性を

評価する．また，翼アスペクト比，翼負荷，チ

ップクリアランスを変数としたパラメータスタ
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ディを 1 次元損失モデルによる解析（以下これ

を 1 次元解析を称す）と 3 次元定常 CFD 解析と

で比較し，両者の差異について考察する． 

 

2．既存ロケットターボポンプ用タービン 

の再現解析 

2－1 解析対象および解析手法 

解析対象として用いた既存のロケットター

ボポンプ用タービン 5 式の諸元を Table 1 に示

す．タービン A は LE-5 原型エンジン用液体水

素ターボポンプのタービン（4）であり，部分挿

入ノズルを有する 2 段衝動超音速タービンであ

る．タービン B は同じく LE-5 原型エンジン用

液体酸素ターボポンプのタービン（4）であり，

亜音速の 2 段衝動タービンである．タービン C

は米国M-1エンジン用液体水素ターボポンプの

タービン（5）であり，2 段衝動超音速タービンで

ある．タービン D および E は LE-7 原型エンジ

ン用ターボポンプで，前者が液体水素ターボポ

ンプのタービン，後者が液体酸素ターボポンプ

のタービンである．Table 1 に示すように，体格

や圧力比，出力レベルの異なる様々な諸元のタ

ービンを解析対象としているが，これは幅広い

範囲で既存損失モデルの有用性評価を行うこと

を意図したものである． 

この再現解析には米国 Cocepts NREC 社の 1

次元タービン解析ツール AXIALTM（6）を用い，

各段における静圧分布及び流出角度が設計値に

合うよう解析している． 

2－2 1次元再現解析結果と試験結果との比較 

Fig. 1（a）は解析対象としたタービンの流量

係数と段負荷係数との散布図である．図中には

文献（3）にて精度検証が行われた 33 式のター

ビンも併記しており，これらのタービン効率は

3%以内の精度で予測可能であることが示され

ている．その一方で今回の解析対象は文献（3）

の検証範囲に対し高負荷側に外れている．Fig. 1

（b）にはタービン効率の予測値と実績値との

相関図を示す．図中には予測誤差 3%の幅も示

すが，タービン A および E を除き，その予測精

度は良好であることが確認できる． 

次に予測精度の低かったタービンの誤差要

因について以下に検討する．タービンＡの誤差

要因については文献（7）にて部分挿入ノズルに

よる影響であることが示されているため，ここ

ではタービン E に着目する．Fig. 1（c）には動

翼アスペクト比と段負荷係数の散布図を示す．

この図からタービン Eの動翼アスペクト比は極

端に小さく（< 1.0），かつ翼負荷が他に比べて

高い特異な条件での作動となっている．このこ

とからタービンＥでは低アスペクト比（低翼高

さ）に伴う損失を過小評価していると考えられ

ることから，次節にて誤差要因を更に詳細に検

討するためのパラメータスタディを実施する． 

Table 1 Typical Specifications of Existing Rocket Turbopump Turbines 

Turbine A B C D E 

Turbine Type Supersonic 
Impulse 

Subsonic 
Impulse 

Supersonic 
Impulse 

Subsonic 
Impulse 

Subsonic 
Impulse 

Partiality Partial 
Admission Full Admission Full Admission Full Admission Full Admission 

Stage Number 2 Stage 2 Stage 2 Stage 1 Stage 1 Stage 

Mean Diameter 0.152 m 0.152 m 0.589 m 0.200 m 0.263 m 

Rotational Speed 50,000 rpm 16,500 rpm 13,225 rpm 46,300 rpm 20,000 rpm 

Pressure Ratio 4.63 2.25 4.69 1.46 1.47 

Stage Loading 6.72 15.9 6.83 2.36 5.59 

Shaft Power 440 kW 130 kW 64.3 MW 24.2 MW 6.4 MW 
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3．パラメータスタディ 

3－1 CFD解析条件設定のための予備解析 

定常 CFD によるパラメータスタディに先立

ち，格子品質や乱流モデルの違いが解析結果に

与える影響を評価し，解析精度と解析時間との

バランスが取れた適切な条件を選定するための

予備解析を実施する．この予備解析には米国

Cocepts NREC 社の PushbuttonCFD®（8）を用いる．

解析対象は Table 1 のタービン E とし，格子品

質（総格子数）の異なる 3 つの解析格子を用い

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(a) Stage Loading vs. Flow Coefficient              (b) Comparison of Predicted Efficiency 

                                               with Experimental Efficiency 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(c) Blade Aspect Ratio vs. Stage Loading 

Fig. 1 Results of 1D Analysis (AMDC + KO Loss System) 
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る．タービン流れの数値解析では様々な乱流モ

デ ル が 用 い ら れ て い る ． 例 え ば ASME 

TurboEXPO 2011 の Axial Turbine Aerodynamics

セッションではタービン流れの数値解析の発表

論文は 26 件で，その内 1 方程式モデルを使用し

ているものは 6 件，2 方程式モデルを使用して

いるものは 20 件である．これを踏まえ，今回の

予備解析では Spalart-Allmaras 1 方程式モデル（9）

（以下 S-A と称す）と k-ε 2 方程式モデル（10）

（以下 k-ε と称す）を用いる．両者とも壁面近

傍は壁関数を用いている．Table 2 に解析条件を，

Fig. 2 には解析精度と解析時間の比較結果を示

す． 

Fig. 2 の棒グラフは汎用ワークステーション

（2.93GHz×2CPU）による 5,000 回到達時点で

の解析時間を示す．格子数の増加に伴い解析時

間も増加しており，Coarse/Nominal 格子では 10

時間を下回り Fine 格子では 15 時間程度となっ

た． 

次に解析精度について，Fig. 2 の折れ線グラ

フは各ケースの効率値を示している．乱流モデ

ル毎に比較すると，S-A では格子数の増加に伴

い効率値も線形的に増加しているが k-εでは非

線形な挙動を示している．これは k-εの

Nominal および Fine 格子で数値振動が生じてい

るためであり，k-εでは収束安定性および解析

精度の面で難がある結果となった．また S-A の

解析精度検証のためには Fine 格子以上の解像

度の格子を用いた格子依存性の評価が必要であ

るが，今回の Nominal および Fine 格子における

性能誤差は効率値で 1%以下であること，また

本章のパラメータスタディにて議論する効率値

は±5%のオーダであること，また解析時間も考

慮した上で更なる格子依存性の評価は不要であ

ると判断した． 

以上の結果から，今回の定常 CFD によるパラ

メータスタディでは乱流モデルとして S-Aを用

い，解析格子として Nominal 格子の組合せを選

択した． 

3－2 パラメータスタディ条件の設定 

パラメータスタディの設計変数として，動翼

アスペクト比（翼高さ），翼枚数（翼負荷），チ

ップクリアランスを用い，これらを組合せた合

計 20 個の形状に対して定常 CFD を行った．設

計変数の水準を Table3 に，それらの組合せ条件

を Table 4 に示す．解析格子および乱流モデル

は 3-1 節の予備解析結果を反映し Nominal 格子

と S-A モデルを，その他の解析条件は Table 2

を踏襲している．一方，定常 CFD と比較するた

Table 2 Computational Conditions 

CFD Solver Pushbutton CFD® 

Operating Fluid Combustion Gas (Ideal Gas) 

Grid Size 
Coarse Nominal Fine 

540,000 1,100,000 2,200,000 

Y+ 174 172 171 

Turbulence 
Model 

Spalart-Allmaras 1eq. model 

k-ε 2eq. model 

Space 
Accuracy 

2nd Order 

Cells in Tip 
Clearance 

12 Cells (Clearance 0.35mm) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 2 Evaluation for Accuracy and Time of 

Computation 
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めの1次元解析はCFD解析を包含する範囲で実

施し，損失モデルは“AMDC+KO モデル（1）～（3）”

と“Craig & Cox モデル（11）”の 2 種類を用いた． 

1次元解析と定常CFD双方の解析結果を翼素

効率を評価指標として比較した．CFD での評価

位置は動翼前縁から 10%上流と動翼後縁から

10%下流とし，双方の位置での全圧および全温

の流量平均値により効率値を求めた．また，翼

枚数に関しては Zweifel の翼負荷係数（12）として

整理した． 

3－3 パラメータスタディ結果 

Fig. 3 には翼素効率の 1 次元解析と CFD 解析

との相関図を示す．図中赤印が“AMDC+KO モ

デル”と CFD との相関を，緑印が“Craig & Cox

モデル”と CFD との相関を表す．解析範囲にお

ける翼素効率の変化幅（絶対値として）は，CFD

Table 3 Design Variables and their Levels for Parameter Study 

Design Variables Level 1 Level 2 Level 3 

Aspect Ratio 
   

0.4 0.8 1.2 

Blade Height 5.3 mm 10.6 mm 15.8 mm 

Number ofBlades 84 94 115 

Tip Clearance 0.3 mm 0.4 mm 0.5 mm 

 

Table 4 Combiation of Design Variables 

No. 
Design Variables 

Number of Blades Aspect Ratio Tip Clearance 

1 
115 

 

0.400 

 
 

0.300 mm 
 

2 0.800 
3 1.200 
4  

94 
 

0.400 
5 0.800 
6 1.200 
7  

84 
 

0.400 
8 0.800 
9 1.200 
10 

 
115 

1.200 0.400 mm 
11 0.400 

0.500 mm 

12 0.800 
13 1.200 
14 

94 
0.400 

15 0.800 
16 1.200 
17 

84 

0.400 
18 0.800 
19 1.200 
20 0.400 0.400 mm 
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が 16%であるのに対し，“AMDC+KO モデル”

は 5%，“Craig & Cox モデル”では 8%となってお

り，今回用いた 2 つの損失モデルは何れも損失

を過小評価する結果となっている． 

 

次に翼素効率に対する各設計変数の影響を

比較するため，パラメータスタディの結果を翼

素効率を指標とした 3 次元の等高線図で整理す

る．その結果を Fig.  4 に示す．Fig. 4（a）が

“AMDC+KO モデル”，（b）が“Craig & Cox モデ

ル”，（c）が CFD 解析の結果である．何れも動

翼チップクリアランスが 0.3mm の場合の結果

を示している．これらの図から，動翼アスペク

ト比が大きく翼負荷が小さな領域では，1 次元

解析と CFD 解析との差異は僅かである一方，動

翼アスペクト比が小さく翼負荷の大きな領域に

おいては，1 次元解析と CFD 解析との差異が顕

著になることが分かる． 

Fig. 5 には各設計変数と翼素効率との関係を

示す．図中の破線が“AMDC+KO モデル”を，実

線が“Craig & Cox モデル”を，プロットが CFD

結果を表す．Fig. 5（a）には翼負荷との関係（動

翼アスペクト比 1.2，チップクリアランス 0.3mm

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(a) AMDC+KO Loss Model 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(b) Craig & Cox Loss Model 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(c) CFD Results 

 
Fig. 4 Response Surface Diagram of 

Turbine Blade Efficiency 
（Tip Clearance: 0.3 mm） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 3 Correlation with 1D Analysis and CFD 
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の条件）を示す．今回の CFD 解析では翼負荷

の変化幅に対し翼素効率が 3～4%程度変化す

る結果となった．翼負荷がタービン効率に及

ぼす影響は文献（13）により実験が行われて

おり，翼負荷を 50%増やすことによりタービ

ン効率が 2.5%低下する結果が得られている．

文献（13）での供試タービンは今回の解析対

象とは仕様や形状が若干異なる（段負荷係

数：2.5，動翼アスペクト比：1.6）ものの，両

者はほぼ同等の効率低下量を示していること

から，今回の CFD 結果が 1 次元解析との差異

を定量的に評価するに資するものと考える．1

次元解析同士を比べると，“Craig & Cox モデ

ル”では翼負荷の増加に伴い翼素効率も低下

しており翼負荷に対する翼素効率の傾向は

CFD 結果に近い．一方の“AMDC+KO モデル”

においては翼負荷の増加に対して翼素効率が

ほとんど変化しておらず，実際の傾向（=高

負荷で効率低下）を正しく表現していないこ

とが分かる． 

Fig. 5（b）には動翼アスペクト比との関係

（動翼枚数 115 枚，チップクリアランス

0.3mm の条件）を示す．動翼アスペクト比が

大きい領域では1次元解析とCFD解析との差

異は僅かであるが，動翼アスペクト比が小さ

くなるほど1次元解析とCFD解析との差異が

大きくなっている．また 1 次元解析同士を比

べると，動翼アスペクト比に対する翼素効率

の変化量は“AMDC+KO モデル”よりも“Craig 

& Cox モデル”の方が大きい． 

Fig. 5（c）にはチップクリアランスとの関

係（動翼アスペクト比 1.2，動翼枚数 115 枚の

条件）を示す．チップクリアランスの拡大に

より翼素効率も低下するが，その傾向は 1 次

元解析と CFD 解析，また 1 次元解析同士も良

く一致している． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(a) Blade Loading 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(b) Blade Aspect Ratio 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(c) Tip Clearance 

 
Fig. 5 Effect of Design Parameters on 

 Blade Efficiency 
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Table 5 には動翼出口位置での相対マッハ数

の等高線図（定常 CFD 結果）を示す．Table 5

はチップクリアランス 0.3 mm の条件であり，

Table 4 の Case1～9 に対応する． 

Table 5 より，動翼チップ付近には圧力面

（Pressure Surface）から負圧面（Suction Surface）

に向かう洩れ流れに加え，流路全体に 2 次流れ

の影響が見られる．動翼アスペクト比について

見ると，アスペクト比が大きい場合には流路全

体に占める主流流れ（赤色部）の割合が多いが，

アスペクト比が小さい場合には流路内部の流れ

は複雑な様相を示し，流路全体に占める主流流

れの割合が僅かとなっている．次に翼枚数につ

いて見ると，翼枚数が少ない（=翼負荷が大き

い）ほど流路全体に占める主流流れの割合が少

なくなっており，その傾向は特にアスペクト比

が小さくなるほど顕著となる．このように翼ア

スペクト比が小さい場合，動翼内部の流れは複

雑化し損失発生量も大きくなる． 

ロケットターボポンプ用タービンは，仕様に

よっては極端な低アスペクト比翼になるが，既

存の 1 次元損失モデル（AMDC+KO，Craig & 

Cox）では低アスペクト比翼における損失を過

小評価するため，特にタービン動翼高さが小さ

くなる上段エンジンの場合には 1 次元損失モデ

ルによるタービン性能の予測精度が悪くなって

しまう．今後は 1 次元解析によるタービン性能

の予測精度向上に向けて動翼アスペクト比に対

する損失モデルの改良が望まれる． 

Table 5 Contour of Relative Mach Number at Blade Exit 
 Aspect Ratio 

0.4 0.8 1.2 

N
um

be
r o

f B
la

de
s 

115    

94    

84    

* P.S. : Pressure Surface, S.S. : Suction Surface 
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4．結言 
既存の 1 次元損失モデルによるタービン性能

予測の精度検証を目的に，1 次元解析と定常

CFD のパラメータスタディを行い両者の比較

を行った．得られた結論は次の通りである． 

(1) 既存ロケットターボポンプ用タービン

の仕様を用いた 1 次元損失モデルによる

再現解析の結果，その予測精度は良好で

あることを確認した．但し，部分挿入ノ

ズルを有する場合や低アスペクト比（低

翼高さ）翼の場合には予測精度が低下す

る． 

(2) パラメータスタディの結果より，翼負荷

が大きく動翼アスペクト比が小さな領

域において 1 次元解析では損失を過小評

価しており，1 次元解析と CFD 解析との

差異が顕著になる． 

(3) 翼負荷に対する翼素効率の傾向は“Craig 

& Cox モデル”の方が CFD 結果に近く，

一方の“AMDC+KO モデル”では実際の

傾向（=高負荷で効率低下）を正しく表

現していない． 

(4) 動翼アスペクト比に対する翼素効率の

傾向は，1 次元解析と CFD 解析とで大き

く異なり，これが 1 次元解析と CFD 解析

との定量的な差異の要因となっている．

ロケットターボポンプ用タービンは，仕

様によっては極端な低アスペクト比翼

になるため，1 次元解析による予測精度

の更なる向上に向けて動翼アスペクト

比に対する損失モデルの改良が望まれ

る． 
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