
933

日本 機械学会論文 集 ( B 編 )

72 巻 716 号 ( 2006- 4 )

論 文 No. 05 - 0739

タービン性能に及ぼす動静翼間距離の効果*

山 田 和 豊 *1, 船 崎 健 一 *1, 廣 間 和 人 *2

堤 雅 徳 *3, 平 野 雄 一 郎 *4, 松 尾 淳 *4

Effect of Axial Spacing Between Stator and Rotor 

on Turbine Performance 

Kazutoyo YAMADA*5, Ken-ichi FUNAZAKI, Kazuto HIROMA, 

Masanori TSUTSUMI, Yuichiro HIRANO and Atsushi MATSUO 

*5 Department of Mechanical Engineering, Iwate University, 

4-3-5 Ueda, Morioka-shi, Iwate, 020-8551 Japan 

Unsteady effect of rotor-stator interaction on turbine stage performance was investigated for 

two cases of axial spacings between stator and rotor, i.e. large and small axial spacings. Unsteady 

RANS simulations were performed to clarify several interesting features of the unsteady three- 

dimensional flow field in the turbine stage. Simulation results showed that the stator wake was 

convected from pressure side to suction side in the rotor. As a result, secondary flow was periodically 

generated by the wake passing through the rotor passage, and then the passage vortices in the rotor 
near the endwall were suppressed and fluctuated in the radial direction downstream of the rotor. It 

was found that turbine stage efficiency with the small gap was higher than that with the large gap 

because the wake entered the rotor before mixing. 
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1.　緒 言

これ まで,様 々な種類のターボ機械 に対 して,損 失

低減 を目的 とした多くの実験的,数 値的研究が行われ

てきた.そ の結果,タ ーボ機械 内部 の定常的な三次元

流れ場 の理解が進み,現 在,タ ー ボ機械は従来の設 計

法では更 なる効率向上 が困難なまでに進歩 してきてい

る.し か しなが ら,非 定常流れ場 について はその詳細

がまだ明らかに され ていないため,性 能 に及ぼす非定

常効果 を定量的に評価す ることが難 しく,現 時点では

その効果 は設計に取 り入れ られていない.主 な非定常

効果 として,ポ テンシャル干渉および後流干渉の動静

翼列干渉 がある.ポ テ ンシャル干渉は,圧 力場の時間

変化による非粘性干渉 であ り,動 翼 と静翼の相対位 置

の時間変化によって引き起 こされ,相 互 に影響 し合 う.

後流干渉は,翼 列内で発 生す る境界層,渦,剥 離,二

次流れ と上流翼列 か らの後流 が干渉す る ことによっ

て,流 れ場 に非定常性 をもたら しエ ン トロピー生成 を

引き起 こす.そ の他 として,渦 放 出,衝 撃波 と境界層

の干渉,剥 離 振動 な どによる非定常性がある.こ の

ような非定常効果は,損 失生成の重要な要因 と考 えら

れてお り,現 在,こ のよ うな非定常効果 に伴 う損失発

生メカニズムを明 らかにするこ とが,タ ーボ機械の開

発に とって残 された重要 な課題の一つ となっている.

近年,動 静翼干渉に関す る実験的 ・数値 的研究が多

く報告 され,次 第に後流干渉 の非定常効果が明らか に

されてきてい る(1)(2).後流 による'negative jet'の 効

果が もた らす付加 的な損 失につい て調 べ られ てい る

(3)(4).ま た,翼 列 を通過す る後流の二次元的な考察か

ら,'wake recovery'と 呼ばれる可逆的な後流の減衰が

見出 され(5),そ れ を発展 させた非定常損失のモデルが

い くつか提案 されている(6)-(8).総括する と,動 静翼間

距離を小 さくす ることで,翼 列 間での粘性効果 による

混合損失が減少 し,よ り大 きな'wake recovefy'の 効

果が得 られ る結果,よ り高い効率が期待できる とされ

る.し か し,こ れ らにはポテ ンシャル干渉の効果 は考

慮 されていない.遷 音速圧縮機 では,動 静翼間距離が

小 さい場合,動 翼前縁に発 生 した衝撃波が静翼 と干渉
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して付加 的な損失 を引 き起 こし,効 率 が低下す ること

が報告 されている(9)(10).

この ように,動 静翼干渉に伴 う非定 常損失の発生メ

カニズムが次第に明らかにされ,設 計に有用 なモデル

も提案 されてきている.し か しなが ら,二 次流れが強

い場合には,後 流 は境界層等 と干渉 しなが ら三次元的

に輸送 されるため,期 待 され る'wake recovery'効 果

は不 明で ある.そ こで,本 研 究では,比 較的 アスペ ク

ト比の小 さい単段軸流蒸気 ター ビンに対 して非定常三

次元RANSシ ミュレーシ ョンを適用す ることによ り,

二次流れの強い場合にお ける動静翼列干渉に伴 う非定

常損失 の発生 メカニズムを調 査 した.特 に,後 流干渉

および ポテ ンシ ャル干 渉が翼列 内の 三次元流れ場 に及

ぼす効果について動静翼 間距離を変 えて調査 した,

2.供 試 ター ビン

本研究 では,静 翼列お よび動翼列で構成 される単段

軸流蒸気 ター ビンを解析対象 とした.本 供試 ター ビン

段は静翼列44枚,動 翼列98枚 から構成 され るが,計

算負荷 の軽減のために静翼翼枚数を44枚 から49枚 へ

と変更 し,周 期境界を適用 して静翼1流 路 と動翼2流

路の計算を行 った.た だ し,ソ リデ ィテ ィーお よびス

ロー ト面積が変化 しない よ うに,静 翼 を翼高 さは変 え

ず翼断面形状 を相似縮小 させた.静 翼側 を変 更した理

由としては,動 翼 を相似拡大 した場合,動 翼 アスペ ク

ト比が低 くな り二次流れの影響が強 くな り過 ぎるた め

である,し たがって,静 翼のアスペ ク ト比 が若干変化

してい ることに注意を要す る.ま た,本 研究 の 目的で

ある動静翼干渉の効果 の調査 のた め,静 翼列 と動翼列

の間の距離 を変 えて計算 を実施 してい る.本 研 究では,

動静翼間距離が大きい46%動 翼 コー ド長(以 後,動 静

翼間距離Lと す る)お よび動静翼間距離が小 さい12%

動翼 コー ド長(以 後,動 静翼間距離Sと す る)の 二種

類 が用 いられた.な お,本 供試 ター ビン動翼はシュラ

ウ ド付 きであ り,計 算で翼端隙間の影響は考慮 され て

いない.ま た,タ ー ビン内で衝撃波 は発生 しない.

3.数 値解析 手法

3・1計 算 スキームReynolds平 均を施 した非定

常三次元圧縮性Navier-Stokes方 程式 を基礎 方程式 とし

た。乱流モデルには,k-ω モデル(11)を採用 した.数 値

計算 コー ドは,有 限体積法を用いた緩和形陰的高解像

度スキーム(12)(13)に準拠 して構築 された,非 粘性 ・粘

性流束お よび体積力 は時間方向にすべて陰 的に離散化

され,空 間上では六面体セルを用いたcell-centered法

による有限体積法に基づ いて離散化 され た,人 工粘性

を小 さく して境界層 等を鮮 明に捕 らえるために,非 粘

性流束はRoeの 近似 リーマ ン解法を用いたTVDス キー

ム(14)と三次精度のMUSCL法(15)を 組み合わせた高解

像度 スキームにより評価 された.粘 性流束はGaussの

発散 定理 を用いて 中心差分 的に求 められ た.線 形化 さ

れ て得 られた連 立.一次方程 式は,近 似 因子化法によ ら

ず,Gauss-Seidel形 の点緩和法 により解かれた.各 時間

ステ ップでニュー トン反復(3回)を 実行 し,線 形化お

よび点緩 和に伴 う誤差 を除去 して時 間精度を 二次 に

保った.な お,動 翼先端 半径 とター ビン段上流の音速

で定義 され る無次元時間刻みを0.0005と した.こ の と

き,動 翼の翼通過周期は無次元時間0.216に 相当す る.

すなわち,約430ス テ ップで動翼 が1ピ ッチ回転す る.

3・2境 界条件 本計算 コー ドでは,境 界の外側に

仮想セルが設けてあ り,そ の仮想セルに境界条件に対

応 した物理量が与えられ る.流 入境界に接 した仮想セ

ル には,タ ー ビン段上流の全圧お よび全温度 を与えた.

流 出境界の仮想セルには,隣 接 した内部セル と同じ物

理 量値 を外挿 して与えるが,速 度 の大 きさを拡大縮小

す ることで全流量を規 定 した.流 人お よび流出境界で

も リーマ ン問題が解 かれ る結果,境 界における非物理

的な波の反射を抑制できる.壁 面境界では,滑 りな し

の条件お よび断熱条件 を満足す るよ うに物理量値 を仮

想 セル に与 えた.静 翼お よび動翼のブロックが接合す

る境界 では,そ れぞれ の仮想セルが相手 ブロック内の

内部セル と重合 してお り,仮 想セルに内部セルの物理

量値 を周方 向に補間 して 与えることで動静翼のプロ ソ

クが接合 され る.本 計算 コー ドは,本 論文で対象 とし

た ター ビンとは別のター ビン段で動静翼列干渉に関す

る詳細な検証が行われ,そ の妥当性が確認 された(16).

3・3計 算格 子 図1に 本研 究で使 用 した計算格

子図を示す.静 翼,動 翼 ともにH形 の構造格子 を生成

した.静 翼 では,同 図に示す よ うに,出 口部での格 子

の歪みを回避す るためにスロー ト部付近で格子 を上流

Fig. 1 Computational grid
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側 と下流側 に分割 した.動 静翼間距離Lで は,L流 側

に流れ方向110セ ル,ピ ッチ方向69セ ル,下 流側に流

れ 方向44セ ル,ピ ッチ方向138セ ル を設定 し,ス パン

方向には ともに89セ ルを設けた.動 翼格子 は,1流 路

につき,流 れ方向,ピ ッチ方向,ス パ ン方向にそれ ぞ

れ160セ ル,69セ ル,89セ ル を設定 した.動 静翼間距

離Sの 計算格子では,動 静翼 間距離 が小 さいために,静

翼下流側ブロックの流れ方向のセル数 を24セ ル として

いる.セ ル総数は,静 翼で約120万 セル,動 翼1流 路

につきで約100万 セルであ り,静 翼1流 路お よび動翼

2流路で合 計 した計算領域 全体のセル数は約320万 セル

となる.な お,滑 りな しの断熱 条件 を適用 して壁での

粘性流 束を評価するために,壁 面上の最小格子幅は5

×10-6(y+<1)と した.

4.結 果お よび考 察

4・1時 間平 均流れ は じめに,時 間平均流れの

結果か ら,動 静翼間距離 がター ビン段の段落性能に及

ぼす影響 について考察する.本 節で示す時間平均流れ

(a)axial spacing L

(b)axial spacing S

場 は,流 れ場が周期 的な様相を呈するまで計算 を行っ

た後,動 翼が静翼1ピ ッチ分回転するのに要す る時間

にわた って平均化 して得 られたものである.図2は,動

静翼間距離Lと 動静翼間距離Sの 温度効率の周方 向平

均分布 を比較 してい る.温 度効率は,次 式 で定義 され

る.

(1)

ここで,pは 圧力,Tは 温度,κ は比熱比 を表す.ま

た,添 え字の0は 全圧 または全温度であることを表 し,

1は 静翼列上流,3は 動翼列下流 の値であることをそれ

ぞれ表 している.な お,同 図は周方向に流量による重

み付 け平均 して得 られてお り,動 静翼間距離Lの 効率

を1と してい る.動 静翼間距離Sに おいて,ハ ブから

スパン中央付 近にか けて効率が向上 してい ること,ま

たケーシング側動翼流路渦に伴 う効率の低下が小 さく

なっているこ とがわかる.そ の結果,タ ー ビン段全体

の効率は動静翼間距離Sで 高 くなっている.同 様に,実

験において も,動 静翼間距離Sで 高い効率 が得 られ た。

しか し,そ の効率向上の割 合は計算結果 に比べて大き

かった.図3に 実験で得 られ た動静翼間距離Lに おけ

るエネルギー係数 の半径分布を示す.エ ネルギー係数

は,次 のよ うに定義 される.

Fig. 2 Spanwise distribution of circumferentially 

averaged turbine stage efficiency 

Fig. 3 Spanwise distribution of energy coefficient 

ratio for axial spacing L (experimental result) 

Fig. 4 Time-averaged entropy distributions on cross 

flow planes in the rotor passage 
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( a) axial spacing L

(b) axial spacing S

(2)

ここで,添 え字の2は 静翼列下流であることを表す.な

お,エ ネルギー係数 はそ の流量平均値 で無次 元化 され

てい る.実 験 と計算 でター ビンの作動条件 が多少異 な

るため直接結果を比較す ることはで きないが,最 大値

を示す位置やハブ側 に大 きな損失領 域が見 られ るなど

の点で,図2に 示 した計算の効率分布 は実験結果 と定

性的に一致 しているこ とがわかる.し たがって,本 計

算結果は ター ビン段 内の流れ場 を定性 的には再現 でき

てい るといえ る.た だ し,こ の実験結果には,ハ ブ隙

間か らの漏れ流れ の影響 が含 まれ ることに注意を要す

る,ハ ブ隙間か らの漏れ は,動 翼列 内のハ ブ側流路渦

を増強 して,損 失の要因とな っていると考え られ る.こ

の ことが計算結果 の定 量的な不一致の要因の一つ と し

て考 えられる.こ れ については,今 後 更なる調査 を要

す るが,前 述のよ うに計算結果は定性 的に実験 と 一致

してお り,ま たここでは動静翼干渉による非 定常効果

に着 目してい るため,こ れ以上議論 しない.図4に,動

翼列 内における横 断面上のエ ン トロピー分布 を示す.

同図にお いて,横 断面Plane I～Plane Vは,そ れぞれ

動翼前縁 から0%,40%,60%,80%,100%コ ー ドに

位置する.動 静翼間距離Lで は,ハ ブ側お よびケー シ

ング側流路渦に伴 うエ ン トロ ピーが,動 静翼間距離S

(a) axial spacing L

(b) axial spacing S

と比較 して高くなってい る.こ れは,図2で 示 した温

度効 率の分布 とよく対応 してい る,Plane I において,

静 翼流路渦 に よる高エ ン トロ ピー領域 を確認 で きる

が,動 静翼 間距離Lで は動静翼間距離Sに 比べて静翼

流路渦がハブ側に移 流 され ている ことがわか る.こ れ

に伴 って,動 静翼間距離Lで は,Plane V において高エ

ン トロピー領域がハブ側 にみ られる.ハ ブ側に集積 し

た低エネルギー流体は,動 翼列内でより大きな二次流

れ を引き起 こし,ハ ブ側流路渦 の成長を促進 している

と考 えられ る.図5に 動翼負圧 面上の限界流線 の様子

を示す.ハ ブ側 の二次流れ に伴 う剥離線は,動 静翼間

距離Sで は動翼 出口で10%ス パン程度の高さに位 置 し

てい るのに対 し,動 静翼間距離Lで は25%ス パン付近

にまで及んでいる.こ の ことから,動 静翼間距離Lで

は,ハ ブ側流路渦が動静翼間距離Sに 比べ大き く成長

してい ることがわかる.一 方,ケ ー シング側剥離領域

については,動 静翼 間距離によって大 きな差異はみ ら

れない.

以上述べた ように,動 静翼間距離Lで は,ハ ブ側に

低エネルギー流体 が集積 してお り,こ れに伴ってハブ

側の圧力面か ら負圧 面に向か う二次流れが増強 されて

い る.ハ ブ側 にお ける低エネルギー流体の集積 は,次

Fig. 5 Limiting streamlines on the blade suction sur- 

face of rotor 

Fig. 6 Instantaneous entropy distributions at midspan 
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(a) t/ Trt= 0.00

(b) t/ Trt=0.25

(c) t/Trt=0.50

(d) t/Trt=0.75

の ように説明 される.軸 方 向か らみた流出角 が大 きい

場合,静 翼を流出 した流れが強い旋回流 とな り,結 果

として半径方 向に圧力勾配が生 じる.後 流 は主流 に比

べて旋 回速度が小 さいため,後 流内の低エネル ギー流

体は この圧力勾配 によって半径 内向きに輸送 され る.

また,静 翼列を流出 して動翼列 に流入するまでに流体

(a) t/ Trt=0.00

(b) t/ Trt=0.25

(c) t/ Trt=0.50

(d) t/ Trt=0.75

が実際に移流する距離 は軸方向の動静翼間距離 に比べ

て非常に大 きい.し たがって,動 静翼間距離の拡大は,

静翼後流内の低エネルギー流体がハブ側に集積 し,損

失 を増加 させ ることに大き く影響す る.さ らに,ハ ブ

側 に集積 された低 エネル ギー流体は,よ り強 い二次流

Fig. 7 Entropy distributions and secondary flow 

vectors of fluctuation velocity on crossflow 

plane at 25% chord (axial spacing L) 

Fig. 8 Entropy distributions and secondary flow 

vectors of fluctuation velocity on crossflow 

plane at 25% chord (axial spacing S) 
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(a) t/ Trt=0.00

(b) t/ Trt=0.25

(c) t/ Trt=0.50

(d) tl Trt=0.75

れ を動翼列内ハ ブ側で引き起こ し,ハ ブ側流路渦 を増

強 して高損失を発生 させる と考え られ る.

4・2非 定常流れ

4・2・1後 流 干渉 図6に,ミ ッ ドスパ ン断 面に

お ける瞬時のエン トロピー分布を示す.同 図か らわか

(a) t/ Trt=0.00

(b) t/ Trt=0.25

(c) t/ Trt=0.50

(d) t/ Trt=0.75

るよ うに,動 静翼間距離Lで は,動 翼列内の静翼後流

は,動 静翼間距離Sに 比べて拡散が進んでいる.静 翼

後流は,動 翼前縁 によって分断 され,大 きく流れ方向

に伸張 されている.そ の後,動 翼列内を移流す るとと

もに,圧 力面 と負圧面の間の圧力勾配によって動翼出

Fig. 9 Entropy distributions and secondary flow 
vectors of fluctuation velocity on crossflow 

plane at 80% chord (axial spacing L) 

Fig.10 Entropy distributions and secondary flow vec- 

tors of fluctuation velocity on crossflow plane 

at 80% chord (axial spacing S) 
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(a) axial spacing L

(b) axial spacing S

口付近までに翼負圧面に運 ばれ集積 している.こ の よ

うに,二 次元的な断面でみた場合に も,後 流 は複雑な

変形を受 け輸送 されているため,'wake recovery'の 効

果は明確でない.

図7か ら図10に,動 翼列における横 断面内のエ ン

トロピーお よび速度変動ベ ク トル の時間変化を示す,

同図には,動 翼2流 路分が示 されている.ま た,Trtは

動翼1ピ ッチ分の回転に要す る時間 を表す.速 度変動

ベ ク トルは,瞬 時流れ と時間平均流れ との速度ベ ク ト

ルの差であり,横断面上に投影 されて示 されてい る。ま

ず,図7お よび図8に 示 した20%コ ー ドにおける横断

面 内のエン トロピーお よび速度変動ベ ク トル を比較す

る.動 静翼間距離Lを み ると,静 翼後流内に二次流れ

が誘起 され,後 流内の低 エネル ギー流体は半径 内向き

に輸送 される とともに,圧 力面側か ら負圧面側 に運 ば

れていることがわかる.ま た,拡 散 が進んでいるが,20

%ス パンお よび60%ス パ ン付近に静翼流路渦 を確認 で

きる.一 方,動 静翼間距離Sで は,静 翼後流内のエン

トロピー値が大きく,静 翼流路渦を20%ス パ ンおよび

60～70%ス パ ン付近にはっき りと認識できる.これ は,

動静翼間距離Lに 比べて動静翼間距離が小 さいために,

静翼の後流および流路渦が拡散す る前 に動翼列内に流

入 してい ることを表わ してい る。 したが って,静 翼後

(a) axial spacing L

(b) axial spacing S

流 内の圧力面側 か ら負圧面側に向か う二次流れが強 く

なっている.次 に,図9お よび図10か ら80%コ ー ド

にお ける横 断面内のエ ン トロピーおよび速度変動ベク

トル を比較す る.速 度変動ベ ク トルをみ ると,動 静翼

間距離Lに 比べて動静翼間距離Sで,二 次流れが強い

ことがわかる.こ れには,動 静翼 間距離Sに おいて,静

翼後流 内の圧力面側 から負圧面側に向か う二次流れが

強くなった ことが関係 している.図10を み ると,動

静翼間距離Sで は,t/Trt=0.25お よびt/Trt=0.50に お

いて,左 側 流路の負圧面側端壁付近に,動 翼流路渦 と

Fig. 11 Instantaneous pressure distributions at midspan 

Fig. 12 Time variation of total pressure loss coeffi- 

cient downstream of stator 

Fig. 13 Pressure distributions on rotor blade surface at 

midspan 
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は逆巻きの速度変動ベ ク トルを確認 できる.本 来,同

図の右側流路 にみ られ るように,端 壁側に生 じる二次

流れに よって流路渦が形成 され る結果,ハ ブ側で反 時

計回 りケーシング側で時計回 りの二次流れベク トル が

み られ る.し か しなが ら,端 壁側 に生 じる二次流れ に

比べ,前 述 した静翼後流内の二次流れが強いために,負

圧面側端壁付近 に動翼流路渦 とは逆巻 きの流れが誘起

されている.一 方,動 静翼間距離Lで は,動 静翼間距

離Sの 場合 と同様な流れ を確認 できるが,静 翼後流内

に誘起 され た二次流 れの効果は小 さい こ とがわかる.

したがって,静 翼後流内に誘起 された二次流れの強い

動静翼間距離Sで は,静 翼後流が周期的に動翼列内を

通過す ることによって,動 翼流路渦 の成長が抑制 され

てい ることがわかる.動 翼下流では,動 翼列内に周 期

的 に引 き起 こされ る静翼後流の二次流れ によって,動

翼流路渦 の半径位置が変動す ることが確認 され た.

以上述べた ように,動 静翼間距離Sの よ うに動静翼

間距離が小 さい場合 には,静 翼後流 が拡散す る以前に

動 翼列 内に流入す るた めに,静 翼 後流 内の低エネ ル

ギー流体が圧力 面側か ら負圧面側 に輸送 され ることに

よって生 じる二次流れ が強 くなる.そ の結果,動 翼列

内端壁側に生 じている二次流れを抑制す るほどに強い

二次流れが静翼後流 によって周期的に誘起 され る.し

たが って,動 静翼間距離Sで は,動 翼流路渦 が弱ま り,

これ に伴 う損失が減少 した結果,効 率 が高くなった と

いえる.

4・2・2ポ テ ンシャル干 渉 図11に ミッ ドスパ

ンにおける瞬時の圧力分布を示す.動 静翼 間距離Sで

は,静 翼後縁 と動翼前縁 の接近に伴い,静 翼後縁お よ

び動翼前縁付近に高圧力領域が発生 していることがわ

かる.特 に,動 翼前縁の高圧力領域 が静翼負圧面境界

層 に干渉 している.図12に 静翼下流にお ける全圧損

失係数 の時 間変化 を示 す.全 圧損失係数は,次 のよ う

に定義 される.

(3)

ここで,υ は静翼出 口流速である.ま た,添 え字の1は

静翼列上流,2は 静翼列下流の値であることをそれ ぞれ

表 してい る.な お,動 静翼間距離Lの 時間平均値 を1

として表示 してい る.動 静翼間距離Sで は,動 静翼間

距離Lに 比べて,全 圧損失係数の時間変動は大きいが,

その時間平均値は小 さくなってい ることがわかる.動

静翼間距離Sで は,ポ テ ンシャル干渉の影響によって

周期的に静翼後縁付近の圧力 が高 くなるため,静 翼の

翼面境界層 が厚 くな り損失 が増加す ることが予想 され

るが,そ れ とは反対に損失が低減 され るとい う結果が

得 られた.次 に,動 翼列内流れ場 に対するポテ ンシャ

ル干渉の効果について考察す る.図13に は,動 翼 ミッ

ドスパ ンにおける翼面圧力分布の時間変化を示す.同

図の圧力係数は,次 式の ように定義 される.

(4)

ここで,防 は動翼先端周速である.動 静翼間距離Sで

は,翼 面圧力が大きく時間 とともに変動 していること

がわか る.ま た,動 静翼間距離Sで は,ポ テ ンシャル

干渉 の影響に よって,静 翼出 口の流 出角が時間 ととも

に変動 している(図 省略).以 上の ように,動 静翼間距

離 を小 さくす ることは,タ ー ビン効率 を向上 させるが,

同時に動翼の翼面圧力 およびイ ンシデ ンスの時間変動

を引き起 こす.

5.　結 言

本研究 では,単 段軸流蒸気 ター ビン段 に対 して非定

常三次元RANSシ ミュレーシ ョンを適用することによ

り,主 にポテ ンシャル干渉お よび後流干渉が流れ場 に

及ぼす効果 について調査 し,翼 列内部 で発生する非定

常損失のメカニズム解明を試 みた.そ の結果,以 下の

ような知見が得 られた.

1)動 静翼 間距離が大 きい場合,後 流内の低エネルギー

流体が旋 回流 に伴 う半径方向の圧力勾配 によってハ ブ

側へ輸送 され るた め,ハ ブ側 に高損失が発生す る.こ

れは動静翼間距離 を小 さい場合にはみ られない.

2)静 翼後流 内の低エネル ギー流体は圧力面側か ら負

圧 面側 に輸送 され る結 果,動 翼 列内のハ ブ側お よび

ケーシング側 に生 じる二次流れ と反対の二次流れを誘

起する。

3)2)の 効果 によって,動 翼列 内のハブ側およびケー

シング側 において,二 次流れお よび流路渦の成長が抑

制 され,こ れ らに伴 う損失が低減 され る.

4)減 衰 した静翼後流は2)の 効果が小 さい.し たがっ

て,動 静翼 間距離が小 さい場合 に,高 い効率が得 られ

た.

5)ポ テンシャル干渉の効果 によって,静 翼下流の全

圧損失が低減 され る.ま た,ポ テ ンシャル干渉 は,動

翼のイ ンシデンスお よび翼負荷 の時間変動 を引 き起こ

している。
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