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

cascade whose solidity is changeable. Highly loaded low-pressure turbine (LPT) blades or ultra-
high lift airfoils are one of the key paths to successful future aero-engines, however those blades are 
usually accompanied with separation bubble, eventually leading to the increase in aero dynamic loss. 
The purpose of this study is to clarify the effect of incoming wakes upon the aerodynamic loss of the 
rotor blade cascade, through the measurements of wake-affected boundary layers upon including 
separation bubble for low Reynolds number conditions and/or low solidity 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. 
In particular, from the viewpoint of providing database for blade designing, this paper focuses on 
time-averaged characteristics of the separated boundary layer influenced by the wake passing. 

Key Words : Boundary Layer Measurement, Low-Pressure Turbine, Separation Bubble, Wake 
Interaction, Unsteady Flow 

1.　緒 論

航空エ ンジンは,低 燃費化,低 騒音化 を 目的 として

そのバイパス比が増加傾 向にあ り,結 果 としてエ ンジ

ン推 力の大半が ファン動翼で発生 している.従 って,

このファン動翼 を駆動す る低圧 ター ビンには高い効率

が要求 され てい る.一 般にターボ機械 の動翼 では,同

じ出力を生み 出す場合 には,動 翼が高速で回転す る方

が空力的に有利(空 力的な負荷が過大にな らない)で

あるが,低 圧 ター ビンの場合は,フ ァン動翼が高速 で

は回転 させ られ ないた め,動 翼に対す る空力的負荷 が

高 くなる傾向にある.こ の高負荷 はター ビンでの効率

を低 下させ る要因であるため,低 圧 ター ビンは段あた

りの翼枚数が相当な数 になっているのが現状であ る.

翼枚 数の多 さは,翼 ・ディスク重量の点で大 きな問題

であ り,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 こで,現 在各エ ンジンメー カ,

研究機 関等では,翼 の高負荷化 と翼枚数削減にむけて

多 くの研 究を実施 している(1),(2),(3).

さて,航 空機 は巡航 時に高高度 を飛行す るため,周

囲圧力の低下 とともにいわゆる 「低 レイ ノルズ数効果」

が,特 に低圧ター ビンで顕著になる.こ の低 レイノル

ズ数効果に より,低圧 ター ビン翼負圧 面側の境界層 は,

その大半が層流境 界層 とな り逆圧 力勾配 に対す る抵抗

力が減少 し,剥 離を生 じやす くな る.剥 離が再付着 し

ない(burst)場 合 には,翼 まわ りの流れ場が大 きく変

化 し性能が極度 に低下するため,設 計上はいかなる場

合に もburst発 生は避 けなけれ ばならないが,剥 離が再

付着 し剥離泡を形成す る場合でも,剥 離せん断層の不

安定化,遷 移過程 を通 じて再付着後の境界層 は乱流化

し境界層損失が増加す るため,空 力設計上は避 けるべ

き現象 となっている.以 上の ような 「低 レイ ノル ズ数

効果」 の存在のため,翼 負圧面上の逆圧力勾配をさら

に強める低圧 ター ビンの高負荷化は従来 の設計手法で

は困難 な課題であった.
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このよ うな状況を打開す るた め,近 年盛 んに低圧 タ

ー ビンにおける剥離制御技術の研究が行われてきてい

る.特 に,上 流側静翼か らのwake通 過に よる非定常

効果に多 くの関心が寄せ られ てお り,実 験的 ・数値的

な調査が行 われている(4),(5),(6),(7),(8),(9),(10).また,

実際に この非定常効果を用いて翼設計に反映 し,超 高

揚力を実現 した例 も報告 されている(6).翼 面上の剥離

泡は非定常性 を有 してい る上,wakeと の非定常的な干

渉現象は複雑であ り,wake通 過 の非定常効果 のよ り深

い理解 には,さ まざまな負荷 レベルの翼に対 して高精

度でかつ詳細 な境界層計測 によるデー タの蓄積が必要

である.

本論文では,典 型的な航空用エンジン低圧 ター ビン

翼列を用 い,ソ リデ ィティを減少 させ ることで高負荷

状態を模 擬 し,翼 面静圧 分布及び剥離泡を伴 う翼面境

界層を計測 した.ま た,wake通 過 の効果は上流側翼列

を模擬 した 円柱列型wake発 生装置 を用いることで再

現 した.計 測結果か ら,wake通 過 による剥離泡の動的

な挙動及 び時 間平均的特性が明 らか とな り,剥 離泡制

御のメカニズムと翼列空力性能 向上に関す る知見が得

られた.今 回の結果では,そ れ らの知見の うち2種 類

の ソリディテ ィについての時間平均的な特性 を中心に

報告する.

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 [HZ]

H12: 形 状係 数 (=δ,/δ2)

p: 翼 面 静圧 [Pa]

P01,P02: 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 イ削 減 率 [%]

St: 円柱 通過 ス トロー ハル 数

t,tbase: ピ ッチ,基 準 ピ ッチ

Uxl,Ux2: 入 口軸 流速,出 口軸 流速

Yp: 局 所 全 圧損 失 係 数

β1,β2: 流 入 角,流 出角 (軸 方 向 か らの 角 度)

δ1,δ2: 排 除 厚 さ,運 動 量 厚 さ [mm]

σ: ソ リデ ィ テ ィ (=c/t)

σbase: 基 準 ソ リデ ィテ ィ (=C/tbas,)

3.　実験設備 ・計測手法

3・1　 供 試 部 ・後流 発 生装 置 ・計測 装 置

図1に 実験 に用いた直線翼列部 と後流発生装置 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孔 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.

Table 1 Airfoil geometry and cascade 

configuration 

Fig.1 Close-up of test section, which includes 

test cascade and wake generator 

Fig. 2 Schematic view of the cascade 
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後流発生装置 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 の後流発生装置の特徴 は,供 試 部の上流で円柱

が2度 主流 を横断す るとい う点である.こ の構造は,

供試部下流にアームを設けて行 う負圧面上境界層計測

を容易化する事 を考慮 して設計 された.供 試部上流側

を円柱が通過す る際に発生す るwakeは,加 速 ダク ト

を設置 し,さ らに供試部までの距離 を十分 とるこ とで

無視で きる程度 にまで減衰 し,翼 前縁では翼列側 を通

過 した 円柱wakeが 卓越す ることを確認 している(2).

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.座 標系は翼前縁 を基準 とし,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 ミニチュアピ 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MODEL1011を 使用 した.出 力電圧値 は同

社MODEL1013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.ま た,リ ニアライザには計測時の温度変化を補

正す る温度測定プ ローブ ・温度補償ユニ ッ トMODBL

1020を 組み込んでいる.MODEL1020に より,本 研 究

で吐出式ブ ロアを使用 しているために起 こる低流量で

の温度 上昇を補償す ることができる.更 に,境 界層計

測 を行 う前に熱線 出力に対する較正試験を行 い,較 正

曲線 は多項式近似す る.熱 線の較正試験位 置 と計測座

標 系を図3に 示す.熱 線 は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.プ ローブサポータは トラバース装置

で移動す る.

3・2　 計 測手 法及 び デー タ処理

図4に 翼前縁での入 口全圧計測 時ピ トー管配置 図を

示す.出 口全圧計測や翼面静圧計測は ミッ ドスパ ンで

行っているが,翼 列上流側 に入 口全圧P01を 取得するた

めの ピ トー管が設置 され てい るため,そ の影響が懸念

された.ピ トー管設置の影響 を避 けるため,あ らか じ

め ミッ ドスパ ンにおけ るピ トー管全圧 と軸方 向,ス パ

ン方向に設置場所 をず らした ピ トー管全圧 との差圧 を

計測 しておき,そ の差圧を補正値 として入 口全圧 を取

得 してい る.翼 面静圧はその入 口全圧 と各静圧孔 との

圧力差 として30秒 間計測 し,時間平均 を行 うこ とで取

得 してい る.出 口に設置 された ピ トー管先端 は,細 糸

を用い流れ方向に対 して平行になるよ うに調整 されて

いる.ト ラバース装置に よりミッ ドスパ ンを ピッチ方

向に移動する事で2流 路 間の分布 を得 る.1地 点 にお

ける計測時間は1秒 でデータ数 は4で あ り,時 間平均

を行 ってい る.実 験 レイ ノルズ数 の定義は この出 口に

おける動圧値 を平均 して算出す る.ピ トー管によ り得

られ た局所全圧損失係数Ypと 翼面圧力係数CPは 以下

の式によ り与え られ る.

(1)

(2)

Uzは 翼列 出 口にお け る局所速度 をピ ッチ方向に平

均化 した ものである.式(1)の 示すYp(y)は 出口にお け

るピッチ方向に広が りを持った損失分布を表 してい る.

ピッチ方向への トラバースは1mm間 隔で行った.全圧

Fig.3 Hot-wire probe setting locations of 

boundary layer measurements 
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損失係数分布 にお いて水平方向負 は負圧面側に,正 は

正圧 面 側 の損 失分布 に対応 してい る.式(2)の 示 す

Cp(x)は 翼列軸方向の翼面静圧分布を表 している.こ

の翼面圧力係数 を基に時間平均的な剥離開始点や遷移

点,再 付着点がわか るため,ソ リデ ィティの変更 に伴

う剥離泡の変化を時間平均的に知 る事ができる.

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,サ ンプ リング数213(=Nd)で 行われ,結 果 を時

間平均 またはア ンサンブル平均 した.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 定常後流流入条件では取得データ数 を100(=Nf)

とし,後 流発 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 らの信号を位相基準 としてア

ンサ ンブル平均処理 を行 った.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.今 回の報告中の

非定常試験結果 は非定常ア ンサンブルデー タを更に時

間方向に平均化す ることで,定 常試験結果 との定量的

な比較を行 う.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.

(3)

(4)

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.ま た,境 界層外端速度 は翼面か ら法線方 向

トラバー ス線上で,最 近接す る速度極大値の98%で 定

義 した.

流れ方向計測位置を図5に 示す.計測位置はx/Cx=0.

5～x/Cx=0.98ま での11～12箇 所で,翼 面法線方 向に

32点(0.2mm～10mm)取 得 した.法 線方向への移動は

トラバー ス装置に よって自動制御 され,同 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1.0mm刻 みで ト

ラバース してい る.空 力試験 によ り得 られている翼面

静圧 分布 よ り,剥 離挙動を示す近傍点においては軸方

向に計測 間隔 を狭 め,計 測 を行 った.熱 線プ ローブの

翼面限界接近点は翼面 から0.2mmの 地点 とし,翼 負

圧 面法線方 向へのプ ローブの 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.非 定常wake通 過試験 時に得 られ

た結果 の時間平均は,ア ンサ ンブルデータの総和 をワ

ー ド数(=Nd)で 除 して得た.

3・3　 不 確か さ

圧力計測 にお ける不確 かさの大半は圧力変換器の精

度に依存す る.圧 力変換器の誤差は±0.5Paで あ り,

KlineとMcClintockの 方法(8)を 用いる と入 口速度の不

確か さは±1.7%で,全 圧損失係数では±4.9%で あ

る.静圧 計測で は,翼面圧力係数の ピークの周辺で±3.

5%の 不確か さを生 じる.ま た,圧 力計測 の不確か さは

熱線 流速計の定量的な精度を決 める.較 正時ピ トー管

か ら得 られた流速値 と熱線か ら得 られた流速値が誤差

1%以 下になるよ うに較正曲線 が計算 され ることか ら,

熱線 プローブに よる計測の不確 かさは±2%程 度 と推

定 され た.

3・4　 試験 条 件

本研 究では主 に3つ の主要なパ ラメー タを中心に試

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,

(5)

とす る.

Fig. 4 Probe arrangement for the inlet total 

pressure measurement 

Fig. 5 Hot-wire probe location for the 

boundary layer measurement 
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計測 においては ピッチ増加 に伴 う翼負荷の上昇 と剥

離点,遷 移点,再 付着点な どの関係性を調 べた.過 去

に行 われた高負荷化の研 究例 と して,Hoheiselら(9)は

典型的低圧 ター ビン翼T104-T106に おいて負荷係数 の

一つ であるZweifel係 数Zが1 .04か ら1.07の 高負

荷試験 を行っている.こ こで,Zweifel係 数 は次式で表

され る.

(6)

またZhangら(10)は 超高負荷 としてZweifel係 数 を1.

22ま で増加 させた報告 を している.本 研 究で用 いた条

件は,RRS0%で のZweife係 数 はHoheiselら の翼 と同

レベル であ り,RRS-15%で のZweifel係 数 はRRS0%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 で以下の式で与えられ る.

(7)

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,変 形 した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 も大き く変化す 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.

3つ 目のパ ラメータは出口平均流速 とコー ド長 で定

義 され るレイノルズ数(Re=CU22/v)で ある.本 研究

では3つ の レイ ノルズ数条件(Re=57,000, 100,000,

170,000)で の試験が行われ た.

本研究に関連 して,Funazaki et al.(1),Ono(2)は

非定 常空力計測 に よって,高 負 荷条件 におけ るwake

通過 に よる剥離抑制効 果 を見 出 してい る.そ こで は

RRS-0%か ら-20%ま での試験 が行われ,wake通 過の効

果 で全圧損失係数 ピーク値の減少や,負 圧面側の損失

分布 を減少 させるこ とを明らかに している.更 に本論

文では,高 解像度な境界層計測 を行 う事 で,時 間平均

的剥離抑制効果やwake通 過周期の違いによる遷移現

象の変化 を調査 した.剥 離 を伴 う高負荷状態であ るソ

リデ ィティ減少率15%(RRS-15%)を 基準 とし,St=0.0,

0.4, 0.8, 1.2に お ける計測 を行った.そ して超

高負荷状態で あるソリデ ィテ ィ減少率20%,-25%に お

けるSt=0.0の 計測も行 った.こ れ は定常条件下に翼

負圧面で起 こる剥離遷移現象を詳 しく考察す るだけで

な く,翼 負荷の違い による剥離挙動 の変化を定量的 に

捉 え,動 翼形状損失の要因を探 るための試験である.

4.　 実験 結 果 ・考察

4・1　 負荷 上 昇 によ る剥離 挙動 の 変化

動翼単体での定常計測の結果を,RRSを パ ラメータ

として,翼 面圧力係数 と全圧損失係数 の分布 を表 した

のが図6と 図7で ある.図6の 翼面圧力係数分布か ら,

高負荷条件(RRS-15%)に おけるSt=0.0の 条件では,

x/Cx=0.60か ら剥離 し,x/Cx=0.79で 遷移 が開始 され,

x/Cx=0.85付 近で再付着 してい る.更 に超高負荷条件

定常試験(RRS-25%)で は,翼 負荷がRRS-15%に 比べ

て上昇 し,剥 離開始点はほぼ変わ らずに,遷 移開始 点

はx/Cx=0.73,再 付着点がx/Cx=0.80へ と移動 した.

翼負荷 を変 える事 で現れ る影 響は,図7に 示す動 翼

wakeの 全圧損失分布 に顕著に現れ る.負 圧面側で成長

す る境界層速度欠損は,圧 力損失 を増大 させ ることが

理解できる.こ の よ うに ソリデ ィテ ィの低 下は特に負

圧面において全圧損失係数 を増加 させる ことがわか る.

St=0.0に お ける境界層積分値 の時 間平均結果 を図8

に示す.形 状係数は以 下の式で与え られ る.

(8)

一般に(層 流境界層)剥 離 を生 じた場合 において排

除厚 さが増加 し,形 状係数 は高い値 をとる.形 状係 数

の結果か らRRS-15%で はx/Cx=0.60か ら増加率が変

化 し,x/Cx=0.78に おいて急激に減少 し,x/Cx=0.85

以後,ほ ぼ一定値に漸近 している.RRS-25%に おいて

は,x/Cx=0.60か ら増加 率が高 ま り,x/Cx=0.78か ら

は一定値 に漸近す る傾 向を示す この結果か らCp分

布の変化 と形状係数分布の変化 とはほぼ対応 してい る

事がわかる.い ずれに して も,負 荷の上昇によ り剥離

した境界層は急速 な遷移 を経 て,再 付着 し,乱 流境界

層 として一気 に成長 している.こ の事が,翼 下流で計

測 された損失分布 の背面側での増加 に繋がっている.

また図8に おいて運動 量厚 さは両条件で剥離再付着後

に急激に増加す る.そ して特 に後縁近傍の運動 量厚 さ

に着 目する と,RRS-25%はRRS-15%を 大幅に上回る値

を示す.こ の事 は,図7に 現れ る全圧損失分布 の負圧
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面側 にお ける損失増加 が運動量厚 さの増加 と深い関連

をもつ ことを示唆 してい る.

翼負荷 の上昇 に伴 う早期遷移 は,前 縁部で起 きる強

い加速が負荷 ピークを過 ぎた後に急激な減速流 にな る

こ とで高 まる逆圧 力勾配が影響 している.熱 線計測に

よ り得 られたデータを基 に作成 した負圧面上 の速度 ・

RMSコ ンタを図9,10に 示す.逆 圧力勾配 によって形

成 された剥離泡は境界層計測 では図9(下)や 図10(下)

に示す ような低速度領域 として現れ る.こ こで,I型 熱

線 では流れの方向を捉 えることができず,速 度の大き

さしか得 られないこ とか ら,低 速度領域 に関す る議論

には注意 を要す る.剥 離泡前半での低速度領域はほぼ

よ どみ状態にあ り,主 流 との間に剥離せ ん断層が形成

され てい る.こ の剥離せん断層は次第に不安定化 し,

そ の遷移開始点近傍で一挙に高いRMS発 生 に繋がる.

実際,図9(上)に 示すRRS-15%のRMS分 布では,

x/Cx=0.85付 近 で剥離せん断層の遷移を表す急激に高

いRMSの 領域が出現 してい る.こ の高いRMS値 を持

った領域 は,運 動量厚 さの急激な増加 の原 因となる.

更に図10(上)に 示すRRS-25%のRMS分 布 では,x/Cx=0.

75～0.80に かけてRRS-15%よ りも更に高いRMS値

が計測 された.次 節 でも説明す るが,再 付着点近傍で

の速度 プ ロファイル は直線 的にな り,壁 面近傍 での

RMSに は特徴的な2つ のピー クが現れ る.こ のよ うな

剥離最大高 さ付近に現 れる高いRMS領 域や再付着点

近傍 での逆流 と思われる現象 は剥離せん断層 の巻 き上

が りや それ に伴 う再循環の発生,ま た頻繁 な渦放 出の

存在を示 してい る.

定常試験による時間平均 的なRRS-15%とRRS-25%

の結果を比較す ると,遷 移点の移動か らRRS-25%の 剥

離領域が見かけ上縮小 したかに見えるが,後 縁近傍 に

お ける運動量厚 さは厚 くなる.そ して負圧 面側 にお け

る全圧損失を増加 させる.

Fig.6 Static pressure distribution 

St=0.0, Re=57000, RRS-15%&-25% 

Fig. 7 Total pressure loss distribution 

St=0.0, Re=57000, RRS -15%&-25%

 

Fig.8 Time-averaged Shape factor(Hi2) and

Momentum thickness(δ2) 

St=0.0, Re=57000, RRS-15%&-25% 

Fig. 9 Time-averaged RMS(top) and 
velocity (bottom) contours [m/s] 
St=0.0, Re=57000, RRS-15%, 

53



1046 航 空エ ンジン用低圧 ター ビンの高負荷化 に関 する研 究

4・2　 wake流 入 条件 に お ける剥離 抑 制効 果

次 に高負荷 条件RRS-15%に お いてwakeを 流入 さ

せた条件で境界層計測を行 った.図11に 示す翼面圧力

係数分布か ら,St=0.0のwake流 入 のない場 合に負圧

面 に存在す る剥離が,St=0.4,0.8,1.2に おいて

時間平均的に見てほぼ抑制 されていることがわかる.

なお,wake通 過の効果は正圧面側には時間平均的な影

響 を及ぼ さないので,非 定常試験 にお ける正圧 面側 の

結果は省 略する.非 定常条件 で行 われた境界層 計測 の

結果 を時間平均 した ものを図12と 図13,14,15,16

に示す.図9に 示す定常試験で得 られた低速度領域は

規模 を縮小 し,RMS値 が定常試 験時よ りも上流 か ら発

達 してい る様子 がわかる.こ れ は明 らかに円柱wake

による周期 的な速度の変動や乱れの流入の結果 である.

wakeが 剥離泡 と干渉す るメカニズムは時間平均的な

議論だけでは推論の域 を脱 し得ないが,RMSは 時間平

均か らの偏差であ ることから,wakeが 層流境界層 内に

速度変動 を誘発す るとともにその三次元化を促 し(11),

結果 として剥離泡 に動的な作用 を与 えてい ると考える

ことができる.

定常 ・非 定常条件における境界層速度プ ロファイル

を比較する.図12(上)St=0.0の 速 度プ ロファイル

を見 ると,x/Cx=0.75～0.79で は高 さ方向にほぼ一

定 な低速度領域 を形成 している.こ れが剥離泡 内の死

水域にあたると考 える.図12(下)St=0.8で は定常

条件 の結果 とは異な り,剥 離領域は時間平均 され た速

度プロブァイル か ら確認できない.図13に は時間平均

速度 とRMSを 示す.図9と 比較する と,wakeが 剥離

領域 の縮小だけでな く,剥 離再付着後のRMS値 を抑

制 している事がわかる.wake通 過に よる剥離泡抑制 メ

カニズムは別途報告す る予定であるが,wake通 過に伴

う非粘性 的速度変動に よる剥離泡の不安 定化及び渦放

出現象が関与 している.RMS値 を境界層外端速度で無

次元化(乱 れ度 に相当)し,高 さを局所排 除厚 さで無

次元化 した ものを図14に 示す.図14(上)に 示すSt=0.

0で は翼面速度が減速域に移行 しやや高い乱れ を示 し

ていたが,剥 離が開始する とせん断層中心にピー クを

移 し,その後急激 な遷移を経 て乱流化 してい る.また,

x./Cx=0.8付 近は再付着点近傍であるが,壁 面近傍

に特徴 的な2つ の ピークが見 られ る.こ れは1型 熱線

プ ローブが流れ方向速度 しか検 出で きないために剥離

泡下流の逆流(再 循環流)を 順方向速度 として検出 し

たためである.こ の比較的強 い逆流の存在 は剥離泡後

端での渦 の巻 き上が りの発生 を示 している.一 方,図

14(下)St=0.8で はwakeの 効果で時間平均的に主流

側の乱れ度が高 くな り,境 界層 内では壁面近傍で極大

値を持つ特徴的な分布 を示 しなが ら乱流 へ と移行 して

い る.x/Cx=0.7ま ではKlebanoff modeに 似た分布 を

示 しているが,x/Cx=0.78以 降か ら乱流へ の遷移 が進

々でいることがわかる(11).こ の傾向は後述す る時間

平均形状係数の流れ方向へ の変化で も確認で きる.そ

して両条件 を比べて,結 果的 に後縁近傍 の強い乱れや

境界層厚 さはwakeの 効果で抑制 されていると言える.

更に時間平均的な剥離消失 の効果 と境界層発達 に

ついて境界層積分値 を用いて考察す る.図15(上)は 流

れ方 向に形状係数 を示 したグラフであ る.St=0.0で

は先述 した ように剥離泡がx/Cx=0.60付 近か ら成長 を

始め,x/Cx=0.79に て最大高 さとな り,遷移 を開始 し,

再付着 してい る.非 定常試験ではス トローハル数 が大

き くなる程,剥 離抑制効果は顕著である.ま た,遷 移

開始点 も上流へ移動 してい る.形 状係数が定常試験 に

比べて大 きいのは,wake通 過 によって剥離 点の上流で,

運動 量厚 さがわず かに抑制 され,一 方で,wake自 身 の

効果 による減速効果 で排除厚 さが増加 してい るか らで

ある.次 に図15(下)に 運動量厚 さの流れ方向への変化

を示す.後 縁近傍 の運動量厚 さは,翼 の全圧損失 と深

い関係が あ り重要な量 である.そ こで,後 縁近傍 での

差を読み取 るため拡大 した もの も図中に示す.先 に述

べたよ うに非定常条件 の場合,上 流か ら運動量厚 さ抑

制効果が現れている.そ して,定 常条件では剥離泡内

部 で運動量厚 さの増加 は無いので一定 な領域が現れ,

Fig. 10 Time-averaged RMS(top) and 
velocity(bottom) contours [m/s] 

St=0.0, Re=57000, RRS-25% 
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その後遷移開始 と共 に急激に運動 量厚 さが増加 し,結

果 として乱流境界層の成長が認 め られ る.こ れに対 し

て非定常条件で は全てのス トローハル数条件 で,後 縁

近傍 において定常条件 よ りも約12%の 運動 量厚 さの減

少 を確認 した.

以 上 の 結 果 よ り,先 に 述 べ た 超 高 負 荷 状 態

(RRS-25%)で の定常試験では,高 負荷化に伴って生

ず る早期遷移 が全圧損失の増加 に関係 し,高 負荷状態

(RRS-15%)に おいて確認 されたwake通 過時の現象 には

wake通 過に よって時間平均的に抑制 され る剥離領域

とその下流の境界層内には定常超高負荷条件 には現れ

ないwakeの 非粘 性効果や calm region の出現が起因 し

ていると考察 され る.(2),(5)今 後はそれぞれ の負荷 レ

ベル にお けるwake通 過 時負圧面上の時空 間図上での

調査が必須である.

Fig. 11 Static pressure distribution 

Re=57000, RRS-15% 

Fig. 12 Time-averaged velocity profiles 
St=0.0(top) St=0.8(bottom), 

Fig.13 Time-averaged RMS(top) and 
velocity(bottom) contours [m/s] 

St=0.8, Re=57000, RRS-15% 

Fig.14 Time-averaged RMS profiles 
St=0.0 (top) St=0.8(bottom) 

Re=57000, RRS-15%, 
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5. 結 言

熱線プ ローブを使用 した非定常境界層計測 を行い,

時 間平均,ア ンサ ンブル 平均処理 を行 うことでwake

通過 に伴 うター ビン翼負圧 面上の剥離挙動の変化 を捉

えた.以 下に本研究に より得 られた知 見を示す.

(1) 低 レイ ノル ズ数 条件下での航空エ ンジン用

高負 荷ター ビン翼列の剥離を伴 う境界層が生み出

す損失は,wake通 過の効果 によ り低減 させ ること

が可能である.

(2) 負圧面で生 じる遷移の過程はwake通 過周期

に同期 して大 きく変化する.

(3) 負荷の上昇 に伴って遷移開始点 ・再付着点 は

上流へ移動す る.結 果,後 縁近傍での境 界層 も厚

くな り全圧損失の増加へ と寄与す る.

(4) wake通 過 の効果 で時間 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.し か し変形 したwakeが 負圧面ス

パン方向に及 ぼす影響 や,3次 元的な渦構造 な ど

を解明す るた めには,非 定常wake通 過 によって発

生す る渦の時空間図上での把握が必要 とされ る.

今回は研 究では時間平均値に基づ く考察 を行 ったが,

今後wake通 過に よる剥離泡抑制効果の詳細を明 らか

にす るためには,wakeと 剥離泡 との干渉 を非定常的に

議論す る必要があ り,現 在そのための準備 を進めてい

る.
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