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This paper details experimental studies on the flow field around a linear cascade of low-pressure 

turbine airfoils whose solidity is changeable. Highly loaded low-pressure turbine (LPT) blades are 
one of the key paths to successful future aero-engines, however these blades are usually accompanied 
with separation bubble, eventually leading to the increase in aerodynamic performance. The purpose 

of this study is therefore to clarify any favorable effects of incoming wakes upon the aerodynamic 
loss of high-lift or ultra high-lift rotor blade cascade through the measurements of wake-affected 
boundary layers including separation bubble under low Reynolds number conditions. Cylindrical 
bars on the timing belts work as wake generator to emulate upstream stator wakes that impact the 
rotor blade. Hot-wire probe measurement is conducted over the blade suction surface to understand 

to what extent and how the incoming wakes affect the boundary layers containing separation bubble. 
Time-dependent transitional behaviors due to the wake passing are examined through the detailed 
inspection of several composite maps of flow properties displayed on time-space diagrams.
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1.　緒 諭

旅客機用航空エンジンは,バ イパス比の増加によ

り低燃費化,低 騒音化を実現 している.こ の場合フ

ァン動翼がエ ンジンでの推力の大半を発生す るこ

とにな り,フ ァン動翼を駆動する低圧タービンには

高い効率が要求 される.一 方,フ ァン動翼は高速で

は回転させ られないため,低 圧タービン動翼1枚 当

た りの空力負荷が高くなる傾向にある.こ の高負荷

化はタービンの効率を低下させ る要因であるため,

結果 として低圧ター ビンは,段 あた りの動翼枚数を

多 くす ることで所定の効率を維持 しているのが現

状である.し かし動翼枚数が多 くなると,単 に翼重

量が増すだけでなく,翼 が装着 されているディスク

にかかる遠心力も大きくなることから,強 度上の理

由か らデ ィスクは一般に重 くなるなどエンジン全

体が大きく影響を受け,加 えてイニシャル ・ランニ

ングコス トの面でも不利 に作用する.そ のため,効

率を維持 しつつ,低 圧タービン動翼枚数を削減する

た め の 研 究 が 数 多 く行 わ れ て い る(1),(2),(3),(4),

(5),(6),(7) .そ の 中 で 上 流 側wakeの 効 果 が 着 目 され

て い る.

現 在 ま で にwake通 過 が 空 力 性 能 に 与 え る影 響 を

調 査 した 例 と して,次 の よ うな 報 告 が あ る.Schulte

ら(4)は 周 期 的wake下 で の 圧 力 計 測 及 び 翼 面 境 界 層

計 測 を 行 い,高 負 荷 翼 負 圧 面 上 で 発 生 す る剥 離 泡 が

wakeと の干 渉 に よ り時 間 平 均 的 に 抑 制 され る 事 を

示 し,そ の 抑 制 効 果 とwake通 過 に 伴 っ て 生 ず る

calm regionと の 間 に強 い 相 関 が あ る こ と を報 告 し

た.Stieger, Hodson(5)は2次 元 低 圧 タ ー ビ ン 翼 の

LDA (Laser Doppler Anemometer)計 測 を行 い,剥 離 泡

を 有 す る 流 れ 場 の 遷 移 過 程 を 調 査 し た.彼 ら は

wakeがKelvin-Helmholtz不 安 定 性 に よ る剥 離 泡 か

らの 渦 巻 き 上 が りを 促 進 し,そ の渦 の 崩 壊,剥 離 再

付 着 の 後,乱 流 境 界 層 へ 発 達 す る とい う遷 移 シ ナ リ

オ を 示 した.Stiegerら(6)はwakeが 剥 離 泡 と干 渉 し

た 後 に 発 生 す る 乱 流 ス ポ ッ トと,ス ポ ッ トに 付 随 し

て 現 れ るcalm regionが 剥 離 泡 抑 制 効 果 を有 す る と

述 べ て い る.

数 値 計 算 例 と して は,wissinkと そ の グ ル ー プ(8),

(9)がDNS(Direct Numerical Simulation)を 行 い ,剥 離
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泡 の巻 き上 が りや遷 移過 程 にお け るwakeの

negative-jet効 果 と流れ方向速度変動の役割を議論

した.そ の結果,剥 離泡の巻 き上が りはnegative-jet

効果 が誘発すること,ま た,巻 き上がり渦の崩壊は

wake内 の速度変動が関与 していると報告 した.

Funazaki et al.(S)(3)やOno(2)は,典 型的な航空用

エンジン低圧タービン翼列を用い,そ のソリディテ

ィを減少させることで高負荷状態を発生 させ,そ の

ときの翼面静圧分布及び剥離泡 を伴 う翼面境界層

を計測 した.流 れ場の時間平均特性か ら,wake通 過

の効果で剥離泡を抑制 し,時 間平均的運動量厚さ(境界

層損失に相当)を低減 させることが可能であることを

示した(3).し か し,こ の研究では,剥 離泡がどのよう

な過程を経て抑制されているのか,ま た,翼 負荷 レベ

ルとwake通 過 の効果との関係などが明らかにされて

いなかった.そ こで本論文では,低 レイ ノルズ数条

件下にある高負荷翼及び超高負荷翼負圧面上に発

生する剥離泡が,wake通 過 による非定常効果を受

けることでどのような動的挙動を示すかを,ア ンサ

ンブル変動速度,RMSや 境界層特性などの指標を

用いて調査 し,剥 離泡の遷移過程 とcalm region と

の関係 などを考察す る.

2.　 主 な記号

C : コー ド長[m]

Cx : 軸 コー ド長[m]

Cp : 翼面圧力係数

fbp : 円柱通過周波数[H2]

H12 : 形状係数(=δ1/δ2)

P : 翼 面 静比[Pa]

PO1,PO2 : 入 口,出 口全 圧[Pa]

Re : 出 口速度で無次元化 したレイノルズ数

RRS : ソリディティ削減率[%]

St : 円柱通過ス トローハル数

S,Sbase : ピ ッ チ,基 準 ピ ッ チ

Uχ1,Uχ2 : 入 口軸 流速,出 口軸流 速[m/s]

β1,β2 : 流入角,流 出角(軸 方向からの角度)[deg]

δ1,δ2 : 排除厚 さ,運 動量厚さ[mm]

σ : ソ リデ/イテ ィ(=C/s)

σbase : 基 準 ソ リデ ィテ ィ(=C/Sbase)

3.　実 験設備 ・計測手法

3・1　 供 試 部 ・wake発 生 装置 ・計測 装置

図1に 実験に用いた直線翼列 とwake発 生装置を

示す.直 線翼列は7枚 の翼で構成されている.表1

に供試翼の概要を示す.7枚 の内5枚 はアル ミ製で,

残 り2枚 の真鍮製の翼のミッ ドスパンには静圧孔

が設 けてあ り,そ れぞれ負圧面 と正圧面の静圧分布

を得る事ができる.静 圧孔はそれぞれ30箇 所に設

けてあり,孔 径は0.5mmと な っている.計 測流路

は3・4番 翼,4・5番 翼間であり,各 流路間全圧分

布が ピッチ方向に周期性 を持 っている事 を確認 し

ている.

wake発 生装置は,タ イ ミングベル トに68本 の円

柱を水平に取 り付 け,ギ ヤ付きプー リをモータで駆

動することでタイ ミングベル トを安定回転 させる.

モータには制御インバータ(Hitachi 製 EFOUP-K)

を使 用 した.円 柱直径は3mmで,円 柱 ピッチは

63.5mm,127mm,254mmか ら所定のス トローハル

数になるように選択 した.円 柱は4番 翼前縁から

116.5mm上 流 を移動する.こ のwake発 生装置では,

構 造上供試部の上流で円柱が2度 主流を横断す る

が,最 上流を円柱が通過する際に発生す る円柱の

wakeは,そ の後の加速ダク トを経 る事 と供試部ま

での距離 を十分 とる事で影響が無視できる程度に

減衰する.

供試翼列の上から3・4・5番 翼の計測座標系を図

2に 示す.翼 前縁 を座標系の原点 として,入 口全

圧 ・動圧値は翼前縁から軸 コー ド-30%の 地点で ミニ

チュアピトー管を用いて計測 し,出 口動圧 は軸 コー

ド115%の 位 置に設置 した小型 ピトー管で取得 した

値 をピッチ方向に平均化することで導出している.

なお,こ れ らの空力計測は,低 い レイノルズ数(低

動圧)で 行われるため高精度な圧力計測が要求 され

る.使 用 した圧力変換器は岡野製作所製DMP-301N

で,圧 力変換精度は±0.5Paと なってお り,低 動圧

状態でもある程度の精度を得ているが,更 に同一の

試験を繰 り返す事で再現性を確認 している.翼 は翼

支持プ レー ト(アク リル製t=3mm)に 挿入 して支持

される.ソ リデ ィティの変更は,各 翼支持プ レー ト

間にソリディティ変更用プ レー トを挿入 し,翼 ピッ

チを増減 させる事によって行 う.

境 界層計測では定温度型熱線流速システム,カ

ノマ ックス社製MODEL 1011を 使 用 した.出 力電

圧値 は 同社MODEL 1013を 使 い線 形 化 し,

KEYENCE社 製A/D変 換器NR500を 通 じてUSB通

信 によりPCに 格納 され る.熱 線の較正試験位置と

計測座標系 を図2に 示す.熱 線 プローブ として

DANTEC製I型 プローブ55P11を 使用 した.ま た,

プ ローブサポータも同社のものを使用 した.

42



航空エンジン用低圧タービンの高負荷化に関する研究 2303

3・2　 計測 手 法及 び デー タ処 理

I型 熱線プローブによる境界層計測はサンプリング

周波数20kHz,1回 のデータ取得でのサンプリング数

213(=Nd)で行 った.wake発 生装置に取 り付けてある小

野測器製PP940光 電回転検出器からの トリガ信号を起

点として速度データを取得している.定 常試験では各

計測点で25個 のデータを取得 し,時間平均処理を行っ

た.非 定常wake流 入条件では取得データ数を100(=Nf)

とし,ト リガ信号を位相基準としてデータのアンサン

ブル平均処理を行った.ア ンサンブル平均速度,ア ン

サンブルRMSは 以下の式で算出した.

(1)

(2)

Xsは流れ方向,ynは 翼面法線方向,jは 時間ステップ

数を指す.更 にアンサンブル平均速度を基に各境界層

積分値を求めた.境 界層厚みは,ア ンサンブル平均速

度が翼面近傍で取る最大速度の98%に 達する位置で定

義され,そ こでの速度を境界層外端速度とした.ま た,

アンサンブル平均データを更に時間方向に平均化する

ことで,定 常試験と非定常試験との比較も行った.

翼 面上の計測位 置を図3に 示す.計 測位 置は

x/Cx=0.5～0.98ま での間に12箇 所あり,翼 面法線方向

に32点(0.2mm～10mm)取 得 した.法線方向へのプロー

ブの移動は トラバース装置によって自動制御されてい

る.ト ラバース間隔は,法 線方向に2mmま では0.1mm

刻み,3mmま では0.25mm刻 み,5mmま では0.5mm

刻み,10mmま でを10mm刻 みである.空 力試験で得

た翼面静圧分布(3)を基に,剥 離泡近傍においては軸方

向に計測間隔を狭めた.翼 負圧面法線方向へのプロー

ブ トラバースの制御には2相 ステ ッピングモータを使

用 し,翼 面法線方向の角度調整と共にVisualc++で 作成

したモータ制御アプリケーションを使用した.熱 線 プ

ローブの翼面最接近点は,翼 面から0.2mmの 地点とし

た.

3・3　 試験 条 件

本研究では主に2つ の主要なパラメータに着 目

して試験が行われる.1つ 目はソリディティ減少率

である.翼 枚数の削減率を示す ソリディティ減少率

(以下:RRS)は 翼 ピッチの増加によって調整 した.

こ こで,元 となった翼列のソリディティをσbaseと

して,削 減率は次式で与えられる.

Table 1 Airfoil geometry and cascade 

configuration

Fig. 1 Close-up of test section, including 

test cascade and wake generator

Fig. 2 Hot-wire probe setting locations for 
boundary layer measurements

Fig. 3 Hot-wire probe location for the 

boundary layer measurement

43



2304 航空エンジン用低圧タービンの高負荷化に関する研究

(3)

また,計 測においてはピッチ増加 に伴 う翼負荷の上

昇 と剥離泡の動的挙動を調べた.翼 負荷 レベルを示

す指標 として,式(4)のZweifel係 数 がよく用い ら

れる(10).

(4)

本研究で用いた条件は,RRSO%で のZweifel係 数 は

Hoheisel(11)ら の翼 と同レベルであり,RRS-15%で の

Zweifel係 数 はRRSO%の 場 合の1.14倍,RRS-25%で は

1.23倍 に達する超高負荷条件である.

2つ 目のパラメータは円柱通過ス トローハル数(以

下:ス トローハル数)である.ス トローハル数はwake

通過による供試翼周りの流れの非定常性を表す無次元

数であり,以 下の式で与えられる.

(5)

fbPは 円柱通過周波数で,モ ータ回転数 と円柱ピッチ

から計算する.実 験時のス トローハル数は,光 電回転

検出器からの信号を基にベル ト移動速度を算出し,円

柱通過周期Tを 所定の値にすることで決定される.円

柱通過周期が短くなると,wakeが 翼負圧面上に及ぼす

干渉の周期も短くなり,境 界層や剥離泡の遷移過程へ

の影響の程度も変化する.本 研究では航空エンジン内

低圧タービン部で想定される3つ のス トローハル数条

件(St=0.4,0.8,1.2)及 び定常(St=0.0)で計測を行った.

4.　実 験結 果･考 察

4・1　 wake流 入 と剥離せん断層内挙動の概要

本節では,wake流 入 条件での境界層計測によっ

て得られた結果の中か ら,代 表的なス トローハル数

条件(St=0.4,Re=57,000)を 選 び,そ の非定常境界層挙

動 を考察する.図4(上)に は,横 軸に翼面に沿っ

た流れ方向を,縦 軸に円柱通過周期で無次元化 した

時間を用いた時空間図上でのアンサンブル速度境

界層外端速度(即 ち,翼 面近傍での最大速度の98%)

の等値線 を示す.翼 列内に流入 したwakeは,い わ

ゆるnegative-jetの 効 果(5)(6)によって境界層外端速度

を周期的に加速減速 させる.即 ち,wake流 入 に伴

って境界層外端速度は加速し,t/T=0.4付 近 から減速

域に入る.そ して次のwakeに よ る効果がt/T=1.0付

近 に現 れ る.wake通 過 に同 期 して発 生 す る

negative-jet効果 は,こ のような境界層外端速度の加

減速で特徴付ける事ができる.更 に時空間図上での

議論をす るために,流 入 したwakeに よって生 じた

1周 期間の加減速のピークを図中の線LとTで 表す.

この線の加速最大位置はwakeの 前縁(図 中L1)に,

減速最大位置 をwakeの 後 縁(図 中T)に 対応する

と考える.ま た,次 に訪れ るwakeの 前縁をL2で

示す.こ の時空間図上での線の傾きは境界層内で発

生する現象の移流速度 となるが,調 査の結果wake

はほ ぼ局所主流速度で移流することが確認 された.

今 後の議論 は主にwake通 過1周 期(t/T=1.0～2.0)

内で行 う.

図4(下)で は上記のラインで特徴付 けられた時

空間図上での境界層排除厚 さを示す.St=0.0で の排

除厚 さと比較する(3)こ とで,wake通 過 に同期 して

周期的に排除厚 さが増減す る状況が捉 えられてい

る事がわかる.特 徴的な現象 としては図中L1が

x/Cx=0.70(破 線V)付 近 に到達すると,高 い排除効果

を持った(低 速度)領 域がL1の 通 過と共に急激に

成長 し,A1で 特徴付けられ るように,主 流速度に

対 して 約30%の 速 度 で 下 流 へ 成 長 す る.

x/Cx=0.75(破 線W)を 過 ぎると排除厚 さは減少 し,

x/Cx=0.80～0.98に かけて低い値を示す.そ してT

通 過後,)x/Cx=0.75か らBの 矢印で示 されるように

排除厚 さの高い領域,即 ち剥離泡が下流側か ら上流

側 に向かって再形成され る.一 方,そ の下流では,

後縁に向かって境界層の成長 と共に排除厚 さが増

加 していく.そ して,次 のwake(L2)到 達 によ り上

記のプロセスを繰 り返す.

wake(L1)到 達 時(t/T=1.078)に お けるアンサンブ

ル平均 された瞬間の流れ場を図5に 示す.図5(上)

で は全計測時間において剥離領域が翼面法線方向

に最 も高 く,x/Cx=0.73(破 線X)に お いて剥離せん断

層の高さが約1mmと な る(図中D).上 記 の流れ場を

局所的な時間平均速度場 との差で表 した変動速度

が図5(下)で ある.)x/Cx=0.65～0.73に かけて存在

す る低速度領域(図 中E)は 壁 面近傍に存在 し,そ の

上部に強い加速(図 中F)が 発 生 している.更 に低速

度領域(図 中D)の 下流 に強い加速領域が存在す る

(図中G).

4・2　 wakeと 剥 離 泡 の干 渉 ・渦 放 出現 象

図6,7に はx/Cx=0.65～0.80に お ける時空間図

を示す.横 軸に円柱通過周期Tで 無次元化 した計測

時間t/Tを とり,縦 軸は翼面法線方向Ynを 示す.

図中上部の実線 は境界層外端速度の時間変化 を示

し,等 値線 は時間平均速度からの変動速度 とRMS

を表 している.Yn=0.0～1.0に 存在する領域は,流
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速2m/s以 下 の低速度領域を灰色の等値面で表 した

もので,流 れ方向局所位置における剥離せん断層の

非定常挙動を示 している.図6(上),x/Cx=0,65

では,上 述 したwakeの 位 置をL,Tで 示 す.wake

通 過 により境界層内外に加速(図 中L)と 減速(図 中

T)が 起 きる.更 に図6,7は 理解のため境界層内に

現れ る変動領域にはD～Kな どの記号で特徴付けて

ある.こ れ らの領域の指す意味は以下で説明する.

x/Cx=0.65に お いてL1が 到達するまでの間(t/T=1,0),

Yn=0.1～1.0に お いて低速度領域が形成 され る(図

中D).先 に通過 したwakeの 影 響か ら回復過程にあ

る剥離泡はこの時点まで成長 している.こ の低速度

領域 の上に減 速領 域(図 中E)が 発 生 してい る.

t/T=1.0～1.3で は加速領域(図 中H)が 現れ,剥 離泡は

急激に抑制 され,Tが 到達するt/T=1.4付 近 から高

RMS値 の領域(図 中I)が 発生 し,Iはt/T=1.6ま で境

界層内を占める.こ の間剥離泡は再成長できず,I

が縮小化す ると剥離泡は再成長を始める(図 中B').

図4(下)に 示 したL1とTの 比較的短期間に現

れ るA1の よ うな排除厚 さの増減 と,図6(中),

x/Cx=0.70,t/T=1.0,Yn=1.0に 存 在する凸状の高RMS

領 域(図 中J)と 出現位置や時間が重なることは注 目

に値する.更 にx/Cx=0,73で はJが 高さ方向 ・流れ

方向に成長 している.特 に,Jの 領域が,ま だ不鮮

明だが,「 凸状」 「への字」または 「山型」形状を

呈 しつつある点が重要である.何 故なら,時 間軸を

横軸 とする時空間図上での 「への字」的現象は円運

動を意味するからである.後 述のように,こ の 「へ

の字」現象の発生は,剥 離せん断層の非粘性的な巻

き上が り:roll-upに よる渦構造の発生を示唆 してい

る(7),(13).こ の凸状または 「への字」のJは,t/T=1,0

にお いて境界層内の減速部(図 中E)と 境 界層外の加

速部(図 中L1)の 境 界に発生 し,同 時に剥離泡(図 中

D)は 図6(下),x/Cx=0.73に お いて最大剥離高 さ

(Yn=1)に 達する.そ の後,t/T=1.1～1.2に か けてJ

は下降する)そ して境界層壁面近傍が加速流になる

と(図中H)ほ ぼ消滅 し,高RMS値 の領域(図 中I)が

その後現れている.こ の高RMS値 領域は下流方向

に増加する傾向にある.図6(中),Jで 示 される領

域は剥離泡が存在 していた場所から移動すると,境

界層内には相対的な加速(図 中H)が 生 じ,こ の時点

から次にIが 出現するまで(t/T=1,1～1.3),剥 離泡が

抑制されている領域が出現している.Hは 各地点に

おいてt/T=0.1程 持続 し,減 衰後は図6(中)のIに 示

す ような細かな乱れが境界層内を占める.領 域H

は剥離泡を抑制する効果が認められ るが,こ れは剥

離 泡 が 巻 き 上 が りに よ る 主 流 の 巻 き込 み

(entrainment)効 果 とも,乱 流スポ ッ ト通過後に出

現するcalm region(5),(6),(14)とも考える事ができる

(こ の点に関す る議論 は後述す る).こ のcalm 

regionの 通 過後,図4(下)に 示す流れ方向排除厚

さ時空間図において確認 され た排 除厚 さの再成長

Bは,図6(中)(下),x/Cx=0.70内 の剥離の再成長B'

と重なることから,Bは 明らかに剥離再成長状況を

示 している.図6の 複合時空間図からの知見を整理

す ると,wake通 過 を契機 として剥離泡 は高 さ方

向 ・時間方向に成長 していき,結 果として図4(下)

に示したようなA1上 での排除厚 さ増加 を引き起こ

す.そ の後,巻 き上が りの挙動を示 しつつwakeの

減 速領域Tの 効果により高RMS領 域が発生し,そ

の間は剥離泡の成長は抑制 されている.

Fig. 4 Time-Space Diagram of 
Ensemble-Averaged Edge velocity[m/s](top), 

Displacement thickness[mm](bottom), 
RRS-15%, St=0.4, Re=57,000
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Fig. 5 Ensemble-Averaged Velocity (top)[m/s] 
and Velocity Perturbation (bottom)[m/s], 

RRS-15%, St=0.4, Re=57,000, t/T=1.12

Fig. 6 Time-Space Diagram, 
RRS-15%, St=0.4, Re=57,000, 

x/Cx=0.65(top), 0.70(middle), 0.73(bottom)

Fig. 7 Time-Space Diagram, 
RRS-15%, St=0.4, Re=57,000, 

x/Cx=0.75(top), 0.78(middle), 0.80(bottom)

Fig. 8 Ensemble-Averaged Velocity (top)[m/s], 
and Velocity Perturbation(bottom) [m/s], 

RRS-15%, St=0.4, Re=57,000, t/T=1.48
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4・3　 剥 離 泡下 流域 にお け る乱 流遷 移 過程

次に,図6と の比較で図7(上),x/Cx=0.75で の結

果を見る.こ こでは前出の領域Dが,時 間的遅延

を有 しなが ら,wake到 来 の前後で分断 され新たな

領域D'が 出現 している.図7(上),x/Cx=0.75に お

けるD'の 上 にはかな り鮮明な 「への字」な変動速

度及びRMS値 が現れてお り,巻 き上が り渦が剥離

泡後端か ら放出される状況 を示 していると考 えら

れる.t/T=1.4～2.0で は,乱 れが高 さ方向に大きく

変化 をせず,境 界層内をほぼ一様に乱れが覆 う(図

中K).乱 れ は下流に向かって強 くなり,後 述する

運動量厚 さの増大へ と繋がる.t/T=1.0～1.2に 存在

す るKの 内部 は速 度 の遅 い領 域(図 中E')が

x/Cx=0.73に 比べて減少 し,図7(中),x/Cx=0.78で

はK内 部t/T=1.1に お いて翼面近傍で加速が生じて

いる(図中H').そ してL1到 達 時の時空間図での高

RMS領 域 の等値線形状は,バ イパス遷移流れにお

ける乱流スポットに似た構造を捉えた.即 ち,高 さ

方向に成長する高RMS領 域 内部の壁面近傍に加速

流(図 中H')が 現れ,Yn=1.0～2.0に 減 速流(図 中E')

が時 間的遅延を持って見られる.そ の後,高 いRMS

値 を伴 う乱流遷移が起こるとい う一連のプ ロセス

がChong,Zhongら(15)が 得 た乱流スポットに関する

知見と一致する.前 節で述べた巻 き上が り渦放出の

結果として乱流スポ ット的な構造が発生 した後,境

界層内は高RMS領 域 で占められ るようになり,そ

の傾 向は)x/Cx=0.75よ り下流に行 くほど顕著になっ

ていく.図7(下),x/Cx=0.80で は剥離領域は減少す

るが(D'は 剥離泡ではないので),こ れは剥離せん

断層の乱流化に起因 している.

上記に示す剥離泡からの渦放出現象は,図8に 示

す剥離せん断層高さが最小 となる瞬間でのアンサ

ンブル平均 された流れ場か らも説明できる.図8

(上)は 全計測時間において最 も剥離せん断層が薄く,

図5(上)のDの ような低速度領域は存在 しない.

更 に図8(下)に 示す変動速度には図中Hで 示す よう

な加速領域 とD'で 示す減速領域が存在 している.

図5(下)に おいてHの 位置は剥離領域に,D'は 加 速

領域 に対応 していたが,そ の関係が逆転 したことか

ら,前 述 したようにwakeと 剥離泡が干渉したこと

で生まれた渦構造がD'の 位置に移動 し,剥 離泡の

消失に伴い剥離泡の存在 していた領域 の速度が結

果 として加速 している.

図9に 示すアンサンブル運動量厚 さを基にした

時空間図で考察する.図8と 同時刻 を表す破線Y

は,破 線V,ZとYと の交点が図8(中)のH,D'

と対応 している.ま た,図4と 同様にwakeの 効果

をL1,T,L2で 特徴付ける.更 にL1到 達時から減

少傾向を示す運動量厚さを図中の線Cで 示す.一 般

に運動量厚 さは,境 界層が乱流に遷移す る過程で大

きく増加する。L1到 達後Cに 示すように運動量厚

さが減少 していき,L1とTの 中間点で最も運動量

厚さが極小に達 した後,Tの 到来とほぼ同時に運動

量厚 さが再び上昇する.ま とめると,x/Cx=0.98に

お ける運動量厚 さの最小値がHとD'の 延 長線上に

存在する事か ら,剥 離が最 も抑制されている時間と

運動量厚 さが最 も抑制 されている時間がほぼ同時

刻である事がわかる.そ の後,図 中Tが 到達すると

下流域は運動量厚 さが急激に増加する.

4・4　 ス トロ-ハ ル数 の 変化 に よ る影響

次にス トローハル数 を増加 させた場合のアンサ

ンブル排除厚さの時空間図分布を図10に 示す.こ

の2つ のス トローハル数条件では,時 間方向の等値

線形状に特徴が見 られる.St=0.4の 条件 と比べ,図

10(上)に 示すSt=0.8条 件 では時間方向に直線的な

部分が無 く,境 界層内を支配する流れが常にwake

に同期 した非定常挙動を示 していることがわかる.

これは前のwakeの 影響がまだ残っている間に,次

のwakeが 流入 した結果である.等 値線の値を見る

と,St=0.8で はA1部(x/Cx=0.65～0.80)の 排 除厚さ

の大きさは,St=0.4の 同 じ位置 と比較 して小 さくを

排除厚さの高い領域はSt=0.8はx/Cx=0.78付 近 まで

だが,St=0.4の 排 除厚 さに見 る巻き上が り渦の規模

はwake通 過 周期中の剥離泡の成長時間が長いほど

大きい と考えられる.

図10(下)のSt=1.2に おける排除厚さは薄く,

St=0.8条 件 よりも更に上流で確認できなくなる.ま

た,下 流域においてはス トローハル数が高 くなれば

なるほどwake通 過 に同期 して発生す る渦構造は縮

小化 し,ほ ぼ定常的に乱流領域が形成 される.そ れ

ぞれのス トローハル数条件に共通の特徴は,L1通

過 時に上流(x/Cx=0.65～0.80)で 排 除厚 さの増加があ

り,下 流(x/Cx=0.85～0.98)は 急激に減少する点.更

にT通 過時は全体的に排除厚 さ・運動量厚さが増加

する点である.こ れはwakeの 減 速効果が剥離再成

長 ・乱流化を助長 したためと考えられ る.
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4・5　 超 高 負荷 条件 にお け る境界 層 挙 動 の

比 較

本節では上記の実験で行われた試験 と,負 荷 レベ

ル を上げて行つたものを比較する.ま ずは図11に

St=0.0で の境界層積分値を示す.剥 離領域において

高い値を示す形状係数は,剥 離の上流 ・下流におい

ては同様の値を示すが,負 荷 レベルの増加 に伴い,

ピーク値は上流へ移動する.ま た境界層損失の指標

として用い られる運動量厚 さは,形 状係数が急激な

減少傾向を示す地点において急激に増加 し,そ の後

も増加 を続ける.そ の結果,RRS-25%の 後縁近傍の

運動量厚 さはRRS-15%に 比べて厚 く,過 去の結果

(3)　と同様 ,超 高負荷化により動翼での損失が増加す

ることが理解できる.

更にRRS-25%,St=0.4,Re=57,000の 結 果を図12

～14に 示 す.RRS-15%試 験 時と同様 に,wake通 過

に同期 した変化が現れ る.RRS-15%と-25%の 時 空

間図を比較して,早 期遷移の傾向が非定常試験にお

いても確認できる.前 節で示 したA1,A2,B1で 表

され る特徴 を,比 較のためにA11,B11,A22と し

て示す.図12に 示す排除厚 さを図4(下)のRRS-15%

と比較すると,高 い排除厚 さの領域(t/T=1.0か ら

1.1に 存在する領域)は,x/Cx=0.79か ら0.75へ 縮

小 した.ま た,高 い排除厚 さの領域は流れ方向だけ

でなく時間方向にもt/T=0.3程 縮 小している.ま た,

RRS-25%,x/Cx=0.98に お ける排 除厚さは,wake

通 過 時のごく短い時間を除き常に高い値 を示 して

お り,wake通 過 の効果がRRS-15%よ りも相対的に

低下 していることが分かる.

図13に 示 す運動量厚 さにおいても同様の傾向が

見 られる.図 中Cで 示され る運動量厚 さの抑制効果

はRRS-15%よ りも,流 れ方向に規模が明らかに縮

小 している.wake通 過時には,x/Cx=0.80～0.98付

近 で運動量厚 さの抑制が見 られ るが,x/Cx=0.98で

は運動量厚さの抑制効果は見 られない.図11に お

ける後縁近傍運動量厚 さとほぼ同値を示す事から,

x/Cx=0.98で は発達 した乱流境界層がほぼ定常的に

存在 していると見なせ る.そ の後,T通 過時の運動

量厚 さは,RRS-15%に は 現れ なかった高い値で

x/Cx=0.85～0.98の 範 囲で増加 している.つ まり,

定 常 条件 と同様 に早期遷 移傾 向は変 わ らず,

RRS-15%で 見 られるような顕著な運動量厚 さの抑

制効果は後縁近傍まで発現 していない.図14に は,

上記 したwakeの 位置 とその効果の進行を表す矢印

で示 した形状係数の時空間図を示す.形 状係数が

3.00を 超 える剥離領域はL1到 達後,減 少す る.こ

れは図9に 示 したように,巻 き上が り渦の通過後に

現れるcalm regionが 剥離領域に存在するためで,T

が到達す るまで剥離抑制は持続する.T通 過後,B11

か ら始まる排除厚 さの増加(図4(下)参 照)が

形状係数 を増加 させるきっかけとなっている.

RRS-25%に お ける形状係数を図14(下)に 示す.

形状係数の最高値は図14(上)のRRS-15%に 比べ

RRS-25%の 方 が小 さく,形 状係数が2.5～3.5の 領 域

も縮小 している.し かし,同 一ス トローハル数条件

において,RRS-15%はRRS-25%よ りも剥離規模(剥

離長 さ・形状係数最大値)は 大きいが,後 縁近傍の

時間平均運動量厚 さや空力的損失は小さい.

以 上の観測結果よ り,RRS-25%で は,そ の極めて

高い翼負荷 レベルによ り剥離せん断層が不安定で

あり,RRS-15%よ りもかなり早期に遷移を起 こすこ

とによって,後 縁近傍に到達するまでに乱流境界層

として十分に発達 し,結 果 として境界層損失が過大

に発生 していることが明らかとなった

5.　 結 言

wake通 過 に伴 う高負荷及び超高負荷タービン翼負

圧面上剥離泡の動的挙動をI型 熱線プローブで詳細に

計測 した.以 下に本研究により得られた知見を示す.

(1)　 wakeが 剥離泡を通過する際,wakeの 持つ加速

と減速の効果がそれぞれ時間的な遅れを持って剥離泡

と干渉する.wake通 過時の加速によって生 じる非粘性

Fig. 9 Time-Space Diagram 
of Momentum thickness[mm], RRS-15%, 

St=0.4, Re=57,000
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的な巻き上が り渦は,主 流よりも遅い速度で移流し崩

壊する.ま た,境 界層内では巻き上がり渦が放出され

てから次の巻き上がりが起こるまでの間に静寂な瞬間

(calm region)が 存在する.

(2)　 calm regionが 存在する領域は加速領域として現

れ、運動量厚さも小さい.calm regionはwakeの 持つ減

速効果が顕在化 し,剥離が再成長するまで存在し得る.

(3)　 翼負荷を上昇させたことにより,剥 離泡の遷移

挙動は大きく変化する.超 高負荷翼面上の剥離泡は不

安定化が強まり,早 期に渦が巻き上がる傾向にある.

そ のため,wake通 過 の影響は限定的 となる.

Fig. 10 Time-Space Diagram 
of Displacement thickness[mm], RRS-15%, 

St=0.8(top), St=1.2(bottom), Re=57,000

Fig. 11 Time-Averaged Shape factor and 
Momentum thickness[mm], 

RRS-15% & -25%, St=0.0, Re=57,000

Fig. 12 Time-Space Diagram of Displacement 
thickness[mm], RRS-25%, St=0.4, Re=57,000

Fig. 13 Time-Space Diagram of Momentum 
thickness[mm], RRS-25%, St=0.4, Re=57,000
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