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１．はじめに 

二重反転ファンは軸流単段の静翼＝動翼と比べ同径で大きな流量または圧縮比を取れることが

知られており，船のスクリューや PC の冷却ファン等産業界において広く採用されている．本学

では超音速実験機用ジェットエンジンへの適用を視野に反転ファンの基礎実験を続けている． 

空力設計上の課題は反転する 2 枚のファンの周速度が音速程度としても，その相対マッハ数は

2 程度に達するため，衝撃波の形成により圧縮機効率が大きく低下することである[1][2]．この問

題については近年 MIT の Kerrebrock らがブレード上で抽気を行うことにより打開策を講じた例が

ある[3]．製作上の課題は反転ファンを実現するためにタービン側も反転式とし 2 軸のシャフトに

よって動力を伝達するか，あるいは 1 軸のシャフトから遊星ギヤ等によって反転機構を実現する

ことが必要であり，高い軸芯精度や軸振動対策を要求する．今年度は 20000 rpm までの回転試験

を実施し，空力特性を取得した． 

 

２．実験設備 

本試験では試験機全体を真空槽内に入れ，約 0.2 気圧の環境下での試験を行っている．図 1 に

試験機概観を示す．図 2 に示すような外径が 60 mm の RC 用直流ブラシレスモーター（Lehner 

Motoren Technik Type 3080）をモータードライバ（YGE160 Navy）で駆動する． 

 

 

図 1 反転ファンリグ試験機概要 
 

図 2 直流ブラシレスモーター概観 

 

３．実験結果 

３－１．回転数 

回転数制御は制御盤より手動で行うが，前段ファンの回転数を上昇させ，次いで後段ファンの

回転数を追随させる方法ではモータードライバが度々破損した．前段/後段ファンにおいて流量支

配要因となっているのは後段であり，前段ファンの回転数が先行している場合，後段ファンは大

きな空力抵抗となっている．反転ファンの 1 段目回転数を先に上昇させた状態で 2 段目回転数を

上昇させると，1 段目後流の空力負荷が急減し，モータードライバに逆起電力が発生することが

 

 

サーマルバリアコーティング（Thermal Barrier Coating :TBC）を施した場合の壁面温度についても

検討した．10 µm 程度のイットリア安定化ジルコニア（熱伝導係数 3 W/m-K）をコーティングす

ることで燃焼室側壁面温度は 836 K（冷却剤側は 686 K）となり，許容範囲に収まる．さらに 50 µm

の TBC を適用した場合では燃焼室（銅合金部）厚みを 0.5 mm から 0.8 mm としても壁面温度は

800 K 以下に出来る． 

再使用回数については低サイクル熱疲労の観点から前年度より精査しているが，燃焼室に使用

する銅合金の降伏応力の値に関して正確なデータベースが必要となる．一般に 850 K 程度から降

伏応力は急激に減少する．本検討では米国で実施された一連の耐久試験[3]において燃焼時 Hot Gas

側壁面温度 800 K，クーラント側温度 600 K の時に疲労破壊までの回数が 1000 回であったことを

鑑み，内外温度差 200 K 程度までは許容できる範囲であると考えている． 

 サーマルバリアコーティングそのものの耐久性についてはさらに精査する必要があるが，文献

[4]によれば燃焼室製造後にコーティング（溶射等）を施す従来の方法に対し，マンドレルにコー

ティングし，コーティング層の上に電鋳にて銅合金を積層する手法だと 70 回程度までの低サイク

ル熱疲労に対する耐久性を有したとの報告がある．再生冷却に対する成立性については製造手法

を含めたさらなる実証研究が不可欠であると言える 

 

４．まとめ 

再使用型エタノールロケットエンジンの成立性について概念検討を行った．下記のような設計

点で JAXA リファレンスミッション要求仕様を満たす． 

 

・燃焼室圧 7MPa，Isp 効率は 0.96 以上 

・GG サイクル，タービン効率 0.6，ポンプ効率 0.7 

・0.01-0.05 mm 程度のサーマルバリアコーティングを採用 

 

上記は成立のための最低限度の設計点を提示したものであり，燃焼室圧を 8～9MPa 程度まで増や

す，タービン効率を向上させる，Staged Combustion サイクルを採用する，等によりさらに Isp 向

上できる．再使用型サーマルバリアコーティングに関する実証研究は今後必須であると思われる． 
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原因ではないかと考えられる．ドライバの電力入力側（LiPo バッテリー側）には電力変動を吸収

するための電解コンデンサが 3 つついているが，これを 12 個まで増やすことでいくらか故障の頻

度は低減した．また，後段ファンの回転数を先に上昇させ，前段回転数を追随させるようにする

とドライバの破損はあまり見られなくなった．モータードライバは RC 用でごく軽量ながら最大

で 160A の電流をモーターに供給するものであり，負荷の急変には弱いため慎重な配慮が必要で

ある．  

図 3 に実験中の回転数の変化を計測したグラフを示す．2 段目ファンの回転数を先に上昇させ，

次いで 1 段目ファンの回転数を上昇させた．運転時間（横軸）60 秒のところで 2 段目ファン回転

数は定格の約半分の 20000rpm に達しているが 70 秒のあたりで 1 段目ファンの回転数を上昇させ

たところ，80 秒あたりから 2 段目ファンの回転数が急減した．後述の通り，この時点で圧力比は

低下していないため，これは軸振動による回転数計の誤作動によるものであると考えられる．回

転数計には軸変位センサからの出力をパルスカウンターに入れて使用しており，モーターシャフ

ト軸に取り付けられたギャップを検知して回転数に変換している．正常な際の軸変位センサの出

力は図 4 のようなものであるが，軸振動が大きくなると図 5 のようにシャフトの振幅のほうがシ

ャフト軸上のギャップよりも大きくなってしまい，回転数を検知できない状態となる．この状態

ではパルスカウンターは正常に働かないので，オシロスコープで目視により回転数を決定した． 

 
図 3 時系列の回転数変化 

 
図 4 軸変位センサの出力（回転数低） 

 

図 5 軸変位センサの出力（回転数高） 

 

15



 

 

 なお，回転数 24000rpm 付近でモーターシャフトのベアリング破損があり，ファン 2 段目のチッ

プを損傷した．2014 年度末から 2015 年度にかけてこの修復を実施すると共に，軸系の改良を実

施する予定である． 

 

３－２．温度・圧力 

両ファンが 20000 rpm におけるデータを表 1 に示す．これは定格回転数の 1/2 に相当する．この

条件においてオリフィス前後差圧から求めた流量は 0.125 kg/s であった．圧力比は 1.07 程度であ

り，ファン効率を求めると 0.5 程度となった． 

 
表 1 20000 rpm 付近でのデータ 

真空槽圧力: 19.3 kPaA 

1 段回転数: 17960 rpm 

2 段回転数: 19550 rpm 

1 段入口圧力: 19.8 kPA 

2 段出口圧力: 21.3 kPaA 

1 段入口温度: 279.3 K 

2 段出口温度: 292.1 K 

オリフィス直前圧力: 21.4 kPaA 

オリフィス径: 70 mm 

ファン通過流量: 0.125 kg/s 

1 段バッテリー電圧 54.9 V 

2 段バッテリー電圧 54.8 V 

1 段バッテリー電流 * 

2 段バッテリー電流 15.0 A 

*不具合によりデータ欠落 

 

４．まとめ 

電動モーター駆動反転ファンの試験装置を構築し，その空力特性を取得した．定格回転数の 1/2

回転数において流量 0.125 kg/s，圧力比 1.07，効率 0.5 程度を確認した． 
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