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1. は じ  め  に

ラジアルタービンは過給機や小型ガスタービンで幅広 く

用いられているにもかかわらず,動 翼内流れの詳細につい

てはあまり明らかになっていない。ラジアルタービンは小

型で高速回転するので内部流れを計測するのは容易なこと

ではなく,高 速回転する動翼内流れを実際に計測 したとい

う報告例は,筆 者の知る限 りHigashimoriら
1)に

よるLDV

計測一例のみである。こうした実験の困難な流れ場につい

ては流れの数値シミュレーションが有効な手段 となるが,

三次元計算による報告例 も非常に少ない。そこで本研究で

は,重 要な損失の一つである翼端隙間からの漏れ流れを考

慮 してラジアルタービン動翼内流れの三次元数値解析を行

い,翼 端隙間からの漏れ流れの様子や漏れ流れの動翼内二

次流れに与える影響について調べた。本報では実験結果と

の比較と,動 翼内二次流れに与える翼端隙間の影響と二次

流れの発生機構について述べる。

2.基 礎方程式及び数値解法

タービンと共に回転する直交座標系において,保 存型で

表わされた三次元 Rcynolds平均 Navicr―Stokes方程式を,
一般曲線座標系に変換 したものを基礎方程式とする.無 次

元表示では以下のようになる。

子十詣十f=ル・讐…………………①

ρ

ρ“1

ρ Z2

ρ“3
`

ρびJ

ρ"lυ′十ξj,1′

ρ″2び:+ξf,2′

(茸労」争ど′

50巻 11号 (1998.11) 生 産 研 究

報  |||||||||||||||||||||| |||||||||| ||||||||||||||||||| ||||||||||| | ||| ||||| |||||||||||||||

ラジアルタービンの動翼内流れの三次元数値解析
(第1報 ,動 翼内二次流れに与える翼端隙間の影響について)
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ρは密度,“は速度,`は エネルギ,′は圧力,び は反変速

度,τは応カテンソル,9は 熱流束等を表わす。座標系は

角速度ρでz軸回りに回転するものとする。速度″jは静

止座標系から見た絶対速度の各座標軸方向成分で,回 転し

ている立場から見た相対速度ではない。乱流モデルには代

数モデルのBaldwin…Lomaxモデル2)を
用いた。

(1)式 を時間,空 間方向に離散化し,時 間進行法にて

定常解に達するまで計算を進める。時間方向について1次

精度のオイラー陰差分で離散化し,多 少の変形を行うと次

のようになる。

(3)

ここで△2=2n+l-2nを 表わす。右辺の対流項 については,

Roeの 近似 リーマ ン解法
3)と

van LecrによるMUSCL法
4)を

用 いて数値流束 を求めた.MuscL内 挿 の過程で minmod

関数による流束tll限関数を導入し,TVD条 件を満たすよ

うにした。空間方向精度は最高で3次である。粘性項は中

心差分を用いて離散化を行った。左辺については,LU‐

ADI法 5)を
用いて計算の効率化を図った。

計算は周期境界の仮定を用いて1つの翼間のみについて

行った。隙間流れを精度良く解析するため,隙 間領域には

別の計算ブロックを設けた。計算格子とタービンの関係を
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図 1に ,翼 面に平行な格子面 (L面 )の 子午面 (r_z面)

表示を図2に示す。主流方向,ス パン方向,ピ ッチ方向を

それぞれξ,η,ζ方向にとり,格 子番号はJ,K,Lと した。

計算領域は,主 流部,翼 後流部,ハ ブ部,翼 端隙間部の4     '

つの H型 格子で構成され,格 子数はそれぞれ 131×65×     |

51,39×65×25,39×26×75,65×19×25である。    静

流入境界はタービン入口直径 180 mmに 対 して 244 mmの

信冒[晃 「

出境界はタービン軸方向長さの約 2.5倍の位置    ‐ Li

流入境界では,全 温,全 圧,速 度の方向を与え,半 径方

向の力の平衡を満たすように静圧を求めた。流出境界では

K=1で 静圧を与え,半 径方向の力の平衡を満たすように

静圧分布を与えた。壁面上ではNon―slip条件 と断熱条件を

与え,密 度は内点から外挿 して求めた。計算空間の接続面

では,計 算空間を重ね合わせることで精度の低下を防い

だ。

3.計 算結果及び考察

翼形状が入手できたことから,Higashimoriら
1)に

よって

動翼内部の流れが計測されたタービンを計算対象に選ん

だ。実験装置 における翼端隙 間幅 は ター ビン入 口で

1.25 mm(5.7%ス パ ン),出 口で lmm(2.3%ス パン)で

ある。入口から出口にかけて滑らかに補完 しながらケーシ

ング位置を決めるべきであるが,入 口部でケーシング壁が

滑 らかにつなが らなかったため,全 体 に渡 り隙間幅を

l llllnにとり,入 口部のみ 1.25 mmとした。

表 1は実験におけるタービンの運転条件で,最 高効率点

近 くでの運転 となっている。計算も実験 と同条件で行った。

実験における計測面と計測点を図3に 示す。各計測点では

相対速度が翼間ピッチ方向に計測されている。相対速度は

タービンと共に回転 している立場から見た速度で,相 対流

れ角は相対速度ベクトルの子午面とのなす角と定義 してい

る。翼間中間ピッチにおける相対流れ角のスパン方向分布

について実験結果と比較 したものを図4に示す。翼形状の

概形を大実線で示 しているのは二次流れの目安となるため

で,翼 形状よりも値が大きければ負圧面から圧力面への二

次流れを,小 さいければ圧力面から負圧面への二次流れを

表わすことになる.Inlet面では,ShrOud寄 り2点 で実験

結果と良 く一致 しているが,Midspanか らHubに かけては

分布が逆になっている。Center面では,ShrOudと Hubの

両端で計算よりも実験値が小さく,Midspan付 近で大 きく

なっているものの,平 均 した分布傾向では一致 している.

Outlet面では全スパンに渡って良 く一致 してお り,流 れの

転向角は翼の転向角に比べて小さく,流 れの方向はやや圧

力面側に傾いているといえる.

図 1 計 算格子 とタービンの関係

K=72

図2 子 午面計算格子

表1 実験におけるタービンの運転条件

図3 実 験における計測点と計測面

Number of rotor blades 14

Rotor inlet diameter 180 1nm

Rotor exit diameter at tip 140 mm

Rotational speed 27700 rom

Mass flow rate 1.068 kg/s

Pressure ratio 2 0

Inlet total temperature 404.OK

||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||||lllllllllllllllllllllllll



研

50巻 11号 (1998.11) 生 産 研 究

究 速  報  ||||||| ||||||111 111111  111 11     11111111 11111111 11 11111111 111 1 11

タービン流路内二次流れ分布を図5に示す。二次流れベ

クトルは相対速度ベクトルから主流方向成分を引き,流 路

断面に投影 したものである。主流方向はタービン入口から

出口に向かう格子方向 (ξ方向)と し,3つ の計測面に最

も近いJ=42,J=54,J=78面 をタービン内の二次流れ

を代表する3つ の流路断面に選定 した。

J=42面 では,ケ
ーシング壁面上において,相 対的に回

転 と反対方向に運動するケーシング壁の影響 と圧力勾配に

よって,負 圧面 (SS)方 向の流れが生 じている。圧力面

(Ps)上 では,遠 心力によるハブからケーシングヘの強い

流れが見られる。ハブ壁面上では,境 界層流れはタービン

入口上流の影響で負圧面方向に向かい,境 界層外側では半

径方向に向かう流れがコリオリカを引き起こして圧力面方

向への流れとなっている。壁面上を除いた二次流れは回転

と反対方向の通過渦と見ることができ,ch00ら
6)の

非粘性

Inlet plane

解析における流路前半で発生 している通過渦と一致 してい

る。翼端隙間からの漏れ流れの流れ場に与える影響は,隙

間領域周辺にとどまっている。

」=54面 では,漏 れ流れによって漏れ渦が形成されてい

るのが確認できるが負圧面付近にとどまっている.圧 力面

上では,J=42面 に比べてケーシングに向かう流れは強く

なってお り,そ のほぼすべてが翼端隙間に流入 している.

負圧面上の境界層付近では,ス パン方向の圧力差と遠心力

でケーシング方向への流れが起きている。境界層夕ヽ側では,

漏れ渦を形成しなかった漏れ流れがハブ方向へ向かってい

る。ケーシング壁付近では,中 間ピッチ付近から隙間へ向

かう流れが始まっており,ケ
ーシング壁に引きずられる流

れはこの影響で非常に弱 くなっている。流路内部では,遠

心力の作用によるハブからケーシングヘの流れと,ケ
ーシ

ングに近づ くにつれての圧力面方向の流れが生 じてお り,

Outlet plane
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図5 タ ービン流路内二次流れ分布
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図4 翼 間中間ピッチにおける相対流れ角のスパン方向分布

Center plane

‐

ヽ

ヽ1

ゝ

′

ヽ

ヽ

Hub

J〓42



50巻 11号 (1998.11) 生 産 研 究

速究 報

この流れは最終的に隙間部に流入 している。

J=78面 では,負 圧面付近にとどまっていた漏れ渦が

1/3ビ ッチ付近にまで移動 し,大 きく成長 している。これ

は,翼 の転向によって回転 と反対方向に流れが転向されて

いるにもかかわらず,そ の影響は隙間部にまでは直接及ば

ないために,流 れの慣性によつて漏れ渦が負圧面から遠ざ

かったことが主な原因と考えられる。圧力面上のハブから

ケーシングヘの流れはハブ付近に少々見られる程度に弱ま

り,逆 に翼面上の圧力差によるハブ方向への流れが生 じて

いる。負圧面付近の流れは」=54面 と同様であるが,漏

れ流れから放出されるハブ方向への流れは増加 している。

ケーシング壁に沿っては漏れ渦から放出される圧力面方向

の強い流れが見られ,こ の流れはケーシングに引きずられ

る流れを弱めている。流路中央部では,ハ ブ方向への流れ

と圧力面方向への流れが生 じている。圧力面方向への流れ

は,エ クスデュ‐サによる転向角ほど実際の流れは転向し

ていないために起きている思われる。

図 6は ,翼 端隙間なしで計算 した場合のJ=78面 の二

次流れベク トルである。図 5の J=78面 と比較すると二

次流れの様子は大きく異なり,翼 端隙間の影響が大きく現

われているといえる.負 圧面一ケーシングコーナー付近で

は壁に引 きず られた流れが scraping vortcxを形成 してい

る。この渦の回転の向きは漏れ渦と反対である.圧 力面上

ではハブヘ向かう流れが強 く現われている。負圧面付近で

は漏れ流れによるハブ方向への流れの代わりに,ケ
ーシン

グヘ向かう弱い流れが見られる。Chooら
6)の

非粘性解析で

は,流 路後半で回転と同方向の通過渦が発生 しており,隙

間なしの場合に限つては同様の通過渦 と見ることもでき

る。

6.ま と め

翼端隙間を考慮 してラジアルタービン内流れの三次元数

値解析を行い,次 の結論を得た。

(1)本 計算結果と実験結果では,全 体的な傾向は一致 し

Rotation

ei

図6 隙 間なしにおける」=78面 の二次流れ分布

ているといえる。一部で相違が見られるが,実 験に

関して精度等不明な点が多いので,こ の原因が実験

によるものか計算によるものかは定かでない。

(2)動 翼内流路で発生 している二次流れを明らかにし,

その発生機構についての考察を与えた。動翼出口付

近では,翼 端隙間ありとなしの場合で二次流れの様

子が大 きく異なり,翼 端隙間からの漏れ流れが二次

流れに大きな影響を与えていることがわかった。

(1998年9月 24日受理)
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