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高性能ラジアルガスタービンについて

水　　町 長　　生

　1　ま　え　が　き

　ガスタービンに使われるタービンの型式は軸流タービ

ンとラジアルタービン（半径流タービン）に大別するこ

とができる．軸流タービンは従来蒸気タービン等に盛ん

に使用され，また最近の大型大出力ガスタービンもこの

型式を採用している．軸流タービンはタービン1段当り

の熱降下は小さいが，大流量をこなすことができるとい

う長所があり，ガスター’ビンのように全圧力比が3～10

位の場合には3～6段位の段数のタービンを用いること

により，効率よく全熱降下を処理することがでぎる．し

かしこの型式のタービンは，流量が小さくなると次第に

流体損失ρ割合潜大きくなり，効率が悪くなるという欠

点がある．ガスタービンプラントとしてのサイクルの熱

効率の点からは，タービンの効率が高いということは絶

対的に必要な条件で，タービン効率が80％以下に低下

すれば，ほとんど使いものにならなくなる．他方小出力

のガスタービンを得るには，サイクル全体の圧力比を下

げるか，タービンに使用するガスの温度を下げるか，ま

たはガス流量を減少させるかの方法によらなければなら、

なし，・が，サイクルの熱効率の点からは，圧力比を下げた

り，ガス温度を下げたりしたのでは熱効率が悪くなるの

で，これらは大出力用ガスタービンと同じ位の値を採用

しなければならない．そうするとガス流量の小さいター

ビンを用いて姶めて小出力ガスタービンを得ることがで

きる一／前記のように軸流タービンでは，小流量のものを

設計すればター一ビン効率が悪くなる．したがって従来は

もっぱらガスタービンは，小出力用の原動機としては不

利であるといわれていたのである．そこで小流量の場合

に効率が低下しないような型式のタービンがあれば，小

出力ガスタービンを得ることができるのである．これに

通するのがラジアルタービンである．ラジアルター一ビン

はその特性上，1段で処理する熱降下が大きく，小流量

の場合に適している．ラジアルタービン内のガスの

流れ方は，ちようど遠心型圧縮機の場合の逆の流れ

方をさせるものであって，遠心型圧縮機のディフユ

ーザに相当する部分に円周上にノズルを配置し，外

側から高圧高温度のガスを噴き込み，ノズルで膨張

した流れを放射線状の羽根を有するタービン動翼に

導き，さらに動翼内で中心に向けて流すとともに膨

張させて動翼に機械的動力を発生させるようにした

ものである．圧縮機で軸流型圧縮機が1段当りの圧

力比は小さいが，大流量に適しており，遠心型圧縮機は

一段当りの圧力比が大きく，小流量に適しているのに対

応している．そこで小出力ガスタービンとしては，小流

量大圧力比に適している遠心型の圧縮機とラジアルター

ビンを組合せてやれば，高性能の熱効率の高いガスター

ビン原動機を得ることができるのである．

　ラジアルタービンは，動翼内のガスの流れ方によって，

中心から半径方向に外側に向う型式と，外側から中心に

向う求心半径流型に分けることができる．前者は古くか

ら，Ljungstr6mタービンとして蒸気タービンに用いら

れており，これはノズル（静翼）を有せず，互いに反対

方向に回転する動翼だけから成立している純枠反動ター

ビンであるが，動翼の回転半径が動翼の弦長にくらべて

十分大きい所を使用するので，動翼内の遠心力の場にお

ける仕事の発生は，ほとんど考慮する必要がないため，

動翼内の流れは軸流タービンとほとんど同様に考えるこ

とができ，ただ構造的に短いタービンを得ることができ

るという特長だけであって，半径流ター一ビン本来の特長

である遠心力の場における仕事の発生という有利な点を

使用していない．後者の求心半径流型タービンは，動翼

の構造によって純粋半径流タービンと混流式タービンと

に分けて考えることができる（第1図）．純粋半径流ター

ビンは動翼内の流れが主として半径方向にのみ向くター

ビンであって，混流式タービンは動翼内の流れは入口付

近では半径方向に導かれるが，動翼出口部分にexducer

を設けて，動翼出口部分ではガスは軸方向に流れるよう

にしたター一ビンである．純粋半径流タービンは混流式タ

ービンに比べて効率が低く，流量が小さく，かつ低膨張比

の場合しか用いることができないので，一部ターボ膨張

機として使用されているだけであって，最近試作されて

いるラジアルタービンは大部分が混流式ラジアルタービ

ンである．ラジアルタービンは水車として（フランシス

渦巻室
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第1図　ラジアルタP一ビンの型式
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型水車）有名であるが，この型式で作動流体としてガス

体を使用する場合については，約30年前からDe　Laval

Steam　Turbine　Co・で蒸汽およびガスを使用するラジア

ルタービンを研究試作しており，500～2，500馬力の蒸汽

タービンあるいは自動壁用および航空尺動機用の排気ガ

スタービンとして使われ，また戦前からBrownBoveri，

Daimler　BenzやDVLなどでは排気ガスタービン用とし

てラジアルタービンを研究していた．また世．界最初のジ

ェット機関として有名な独逸のハインケルSb－3型機関

はラジアルタービンを用いていた．その外戸．：気液化装置

の寒冷発生用としてのターボ膨張機としてラジアルター

ビンが使用されていたが，最近の耐熟鋼の進歩と共に，

数年前から世界各国で小型ガスタービン原動機としてラ

ジアルタービンを用いる研究が行われ，Ai　Research，

Sorar　Aircraft，　Budworth，　AIIen，　Standard　Motors，

Ford，　TurbQin，　B．M，　W．などで消防ポンプ駆動用，発

電用，航空機の機上補機駆動胤　ジェット機関始動用，

自動車用などの小型ラジアルガスタービンが作られるよ

うになった，ラジアルタービンは構造が簡単で，製作が

容易であり，軸流タービンに比ぺて，つぎにのべるよう

な特長があるので，最近小型ガスタービンとして特に注

目されるようになった．ラジアルガスタービン内のガス

の流動状況については，簡単な仮定のもとに色々計算が

行われているが，つぎに当硬究室で行った研究を中心と

して，ラジアルタf一ビンの問題点について解説を行うこ

とにする．

　2　ラジアルターピンと軸流タービンの比較

　まず，ラジアルタービンの問題点を述べる前に，ラジ

アルタービンと軸流タービンの特性上の比較を行ってみ

る．タービンの特性の中で主要な点はタービンの断熱効

率であるが，断熱効率はノズ．’レ損失，衝突損失，動翼損

失，流出損失および熱損失が小さい程よくなる．

　ラジアルタ・t一ビンのノズルは第2図に示すように円周

上に配置されているため，本質的には二次元翼列と同様

に考えることができ，そのため軸流タービンでおこる半

径方向の圧力勾配と，ガスに作用する遠心力との釣合い

2

第2図　渦巻室とノズル
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を考慮して，ノズル流出角を変えることが必要でない．し

たがってラジアルタービンのノズ’レは溝造が非常に簡単

になり，後述するようにノズルの速度係数が軸流タービ

ン用ノズルに比ぺて高く，O・　975～O，　985位になる．ノズ

ルの速度係数をこのように高くでぎるニヒは，タービン

の断熱効率を高くするのに非常に有利である．っぎに動

翼内で失われる動翼損失が軸流タービンに比べて小さく

なる．動翼内で行われる熱降下編は，動翼入コの周速

および相対速度をU，，Wlとし，動翼il口の1同速および

相対速度をそれぞれU2，　W2とすればつぎのようになろ．

　　　　　1　　　　　　　　　1
　　　　　　　　　　　　　　〔ひ、2－Ue2．］　　（1）　　ノAib＝　　　　　　　（w22一勘2）÷
　　　　　　　　　　　　29　　　　　2ry

軸流タービンでは，U1＝u！であ；」　t：め右辺の第2項ば

なくなる．したがっていま軸流タービンとラジアルター

ピンの動翼内の熱降下を同一にとれば，ラジアルタービ

ンの場合は，1，Sq．　’（U12－U22）の値がかなり大ぎくなり，

動翼内の全熱降下の70％位にもとることがでぎる．動

翼入口の相対速度Wlは，軸流とラジアルの場合で大差

はないので，動翼出口の相対速度W2は，ラジアルター

ビンでは軸流タービンの場合に比べて非常に小さくな

る．したがって動翼の速度係数は，後述するように軸流

に比べてかなり悪いが，W2が非常に小さくとれるので，

動翼で失われる流体損失は軸流に比べてかなり小さくな

る，また衝突損失は設計点においてピ琴にすることがで

き，流出損失および熱損夫については，ラジアIV，軸流

ともに本質的に大差はない．したがって以上述べたノズ

ルの速度係数が高いこと，および動翼の損失が小さいこ

との二つの理由のために，ラジアルタービンの効率は軸

流タービンに比ぺてかなり高くなるという艮所がある．

　比速度は前述のようにラジアルタービンば小さい場合

が適している．膨張比は1段で3位までは効率よく処理

することがでぎ，効率を2～3％犠牲にすれば，3．5～4

の膨張比を1段で処理することができる．軸流タービン

の膨張比はせいぜい1・5～2位が1段の限度であるから，

ガスタービン原動機として使用する場合ラジアJレタービ

ンは1ないし2段で効率よく膨張させることができ，軸

流タービンの段数よbも非常に少くなり，構造的に簡単

になり，製作も容易になる．ラジア’レタービンで処理し得

る流量は，これを無次元化したeの値が，あろ一定の範囲

内にあるとぎに飯大効率を出すという二とから決まる．

　　　　・一廓癖・悟　　　（・）

上式において，R・は動P．の外半能，　Gは流薫，　Toはタ

ービン入ロガス温度，Peはタービン入口圧力，　R＊はガ

ス常数kは比熱比である．このeの値が8～10×10－3

位にとったときにタービンの効率が鍛大になる．以上の

よ5に4の最適値がきまっているから，．・流量Gが大き

い場合には動翼半径R・が大きくなり，その結果動翼に
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作用する遠心力による翼車の強度，高速軸受などの日難

性などが問題になり，その点からラジアルタービンとし

ての流量が制眠されてくる．この点大流呈用としてはラ

ジアルタービンは不適であって，小流呈用のガスタービ

ンとして適している．
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第3図　ラジアルタービンの最適寸法
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　以上述べたgの最適値を用いて，ラジアルタービンの

動翼の寸法を求めてみると第3図のようになる．タービ

ン入口のガス温度が80G°C，タービン出口は大気FEに開

放した場合であって，パラメータはタービン出力である．

たとえば，タービン出力300馬力のものではタービン膨

．張比を3にとれば，動翼の直径は約250m田になり，こ

れを約35，　OOO　rpmで運転しなければならない．これは

効率を最高極限にもっていった場合の理想的な場合であ

って，幸いにもタービン効率はgの値のとり方によって，

それ程急激には低下せず，動翼の直径を200～22emm

位にとっても，1～2％の効率低下でおさめることができ

る．しかしいずれにしてもラジアルタービンの回転数ぱ

一般に非常に高くなり，この点軸受の寿命の旧題やター

ビンの加速性などの点について，困難な点が存花する．

しかしこの反面動翼の直罷が軸流に比ぺて非常に小さく

なり，タービン金体としての大1さが，かなり小型軽量

になるという展所がある．また構造上有利な点として，

軸翼タービンに比べ，ノズル取付角度を運転中に比較的

に容易に変えることができ，その結果部分負荷特性を広

範囲に亘って効率よくかえることがでぎ，極端な場合と

してはノズ’レ取付角度を逆にすることにより，タービン

．の回転方向を逆転させることも可能である．さらに工作

の点についても軸流タービンに比べて，ノズルおよび動

翼の形が単純であるため，工作が非常に簡単になるとい

う特長がある，

2G9

　3・最大効率を得るための条件について

　ラジアルガスタービンの設計に際して，設計の当初与

えられる量は，ガス流重，タービン／世1膨張比，タービン

入ロガスの温度および圧力である．さて二れらの諸量が

与えられた場合に，この条件を満足するタービンの形状，

同転数などはいろいろ考えられるが，それらの中でター

ビンの断熱効率が最大になるようにするにはどのように

すぺきかについて考えてみる．タ・t一ビン内でおこる損失

は前述のようにノズル揖失，動翼入口における衝突損失，

動翼損夫，流出損失および熱損失であるから，これらの

損失の合計が最小になるようにすべぎである．動翼入口

における衝突損失は、クービンの設計点においては零に

することがで．ぎ，熱損夫は極く小型の小出力タービンで

は2～3％になるが，30～40馬力以⊥のタービンでは，

ほとんど考慮する必要はない．っぎにノズル損失は筆者

の設計法によれば，前述のようにラジァルタービン用ノ

ズルでは非常に少くすることがでぎる，したがってタ・・一・

ビン全体の主要設計において，主として問題になるのは

動翼損失と流出損失であって，この両損失の和が最小に

なるように設計することが主眼点になる，

第4図　 動翼と渦巻室

　まず動翼損失について考察しよう．動翼は第4図に示

すよ5な形状をしており，動翼入口においては翼幅方向

には，ほとんど均．．・な流れが流入すると考えて差支えな

いが，動翼出ロでは，動翼出［の各半径位置で流れの状

態がかなり相違する．そこで第5図に示すようにタービ

ン出口の半径Rの所の轍小半径dR部分を流れるガスに

ついて考えてみる．直線放射状羽根を有する動翼におい

て，動翼入口の周速および相紺速度をそれぞれU1，　w、

3
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第6図　速度線図

芳＋Ji・2’一うケ＋万（σ・2－u22）＋P・29
り　　　　　　　ωワ2 1

とし，動翼出口の

任意の半径Rの
所の周速および相

対速度をそれぞれ

u2，ω2，動翼入口

および出口のガス

の絶対速度をそれ

ぞれc1，・c2とし，タ

Pt rン出口では，

流れは旋回流を有

せずすべて軸方向

に流れるようにす

る．そうするとタ

ービン出口の静圧

は出口全半径に亘

って一様になると

考えて差支えな

い．このときの速

度線図を第6図に

示す．この場合動

翼内の流れについ

て次のエネルギの

式が成立する．

　　　W12

　　　　＋・・（W12十W22　’29）／2＋・・嵜　　（3）

上式においてiエ2’は動翼の入口から出口圧力まで等エン

トロピで膨張したときの熱降下であって，ρ1，02，ρ3は

いずれも動翼内の損失を表わす係数である．これから次

の式が得られる．

　　St、一毒（W2ao）ti＋（・＋¢・2）（÷）2－（÷）2（・）

ただし
・一・一。2（・一¢・2）・（・一・）一（多1）tk’（≒O・2＋・2）

　　ψ、2…1一ρ、一ρ，／2　　1／ψ22－1＋ρ・／2＋ρ・

　　　　　　k－1
　　s－（血Po）「「　・＝＝ノズ・レ速度係数

上式において，ψ1は，ほとんど1と考えて差支えない・

ψ2は動翼の速度係数であって，aoはター一一一ビン入口におけ

る音速である．さて（4）式においてタービン出口の任意

の半径Rの所から流出するガスについては，θ，ao，　U1は

Rに無関係に一定であるから，出口相対速度ω2はu2が

大きい所すなわち出口外周では大きく，u2が小さい中心

部分ではw2は小さくなる．またこのときの動翼損失Ebは

　　　　E・＝＝（毒一・匿　　　 （・）

で表わすことができる．さてψ2が出口半径方向の位置

4
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によってどのように変るかは一つの問題であるが，いま

これを大体一定と考えると（これについては後述する），

（5）からわかるように，動翼内で失われる損失Ebは，

ω22に比例するから，出口外周部分で大きく，出口中心

部分で小さくなる．これは非常に重要なことであって，

動翼内で動翼入口から出口圧力まで膨張させた場合，出

口外周部を流れるガスは損失が大きく，中心部を流れる

ガスが損失が少いことを表わしている．したがってある

一定量のガスを流す場合に，できるだけ中心部に多量の

ガスが流れるように誘導した方が，全体としての動翼損

失が小さくなることを意味している．このように誘導さ

せる役目をするのが動翼出口に取付けるexducerであ

る．したがってexducerの曲げ方はこれを考慮して設

計しなけ

ればなら

ない．第

7図は試

作2号ラ

ジアルガ

スタービ

ン（要目

後述）に

ついて，

動翼損失

を測定し

た結果で

あって，
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　8　　　　／
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第7図　動翼損失

0．65（Co2’はタービン入口の状態から出口圧力まで等エ

ントロピで膨張したときの理論噴出速度）が効率が最大

になる設計点であるが，この場合出口のボス付近では動

翼損失は3～4％であるが，出口外周付近では10％以上

に大きくなっていて，前記理論の妥当性を証明している・

なお，この場合の動翼速度係数ψ2の分布は第8図のよ

うになっており，出口外周部および中心のボス部付近で

ψ2は小さく，出口通路の中央部分でψ2は大きくなって

いて，外周壁面およびボス部近くでψ2が小さいのは，表

面摩擦や

剥離に基

く損失の

ためと思

われる．

このψ2

のタービ

ン全流量

に対する

平均の速

度係数

0．9

動

翼0．8

速

度
　0．了

係

数

　O．6
修

！

ン0ビZ
一＝

ダ弓号／2島

〃
勿κ

／

／

壁面

50Om4禰　置0位　半0口2　出100軸中心

5α

第8図　動翼速度係数
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ψ2mを求めると第9図のようになる．1号タービンは全

膨張比1・3，流量o．43kg／s，動翼直径250　mm，回転数

ユ0，970rpmの空気タービンであって，この結果からこの

種のタービンの動翼の平均速度係数は大体0．78～0．79

であるこ
　　　　　　O．9
とがわか

るが，こ

の値は軸

流タービ

ンの速度

係数に比

べて，か

麗

2号ダービン 得ヌービン

×

　●
�@1

@1

メ固一一一×’メ

墓峰点I　　l点

0．3　　　0．4　　　0．5　　　0．6　　　07　　　0．8　　　0．9

　　　　　圏速仏／c、2〃

第9図　動翼平均速度係数

なり低くなっている．それにもかかわらず，ラジアルタ

F一 rンの動翼損失が軸流タービンよりも小さくなるの

・は，前述したように出口相対速度ω2が非常に小さくと

れるからである．しかしラジアルタービンの動翼の速度

係数の向上については，なお研究の余地があると考えら

れる．

　つぎに流出損失について述べよう．流出損失とは，タ

ービン出口で流体の運動エネルギとして持去るエネルギ

である．したがって多段タービンで前段の運動エネルギ

が次の段で有効に利用される場合には損失にならない．

いま1段タービンの場合を考える（多段タービンの場合

は最終段タービン）．膨張比が与えられた場合に，反動度

巻いろいろ変えて設計した場合のタービン出口の流出速

考一・2慨・・

，di、＝’20。！亟＝a3

　　　　RI

　　①
81
－ニ0．　d　79
尺ア

，7i＝o．434

－£i　・＝　0－…

r　＝＝0．728

　　②　　　　⑤　　　　　①

第10図　出口速度分布

渡分布を第10図に示す．①は動翼入口の幅を広くして

反動度r－0．728の場合，③は入口幅を狭くして，r－

O．426にした場合である．このよ5にノズル平均流出角

を一定にして反動度を次第に小さくしていくと，出口速

度分布が③のようになり，さらにこれより反動度を小さ

くすると，タービン出口で逆流が生じるようになり，し

たがって③の場合よりも反動度は小さくできない．この

③のような出口速度分布を与えた場合が流出損失は最小

になり，またこのときが動翼損失が最小になる．したが

ってこの場合が内部効率は最大になる．正味断熱効率は

．この内部効率からロータの円板摩擦損失を差引いた値

になるが，正味断熱効率もやはり，③のような速度分布
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を与えるときに最大になる．したがってこの③のような

出口速度分布を与えるようにすることがラジアルタービ

ンの最大効率を得るための必要条件となる．この③の条

件を満足するときのタービンの各部の形状は次のように

なる．

｝のσゲ7但
1

OT222ψ
一

1〆

αnat呪203
＝

ユ

βπ

彗
ユ

ア％－RR（ジ2・

u
星RC

む
血か

（6）

喩一・茎・一〆（・一¢・2）－s・｛・（・との誓｝（，）

　　　　　・・｛（　1　　　－1ψ22）（警）2＋（・＋ψ・2）｝

上式において，B・は動翼入口幅，．R2づはタービン出口内

半径（ボス半径），1～2。はタービン出口外半径である．

　さて，タービンの全膨張比，流量，タービン入口のガ

ス状態が与えられた場合に，以上の③の条件を満足する

方法は，ノズル平均流出角αおよびタt－・一ビン出口外径比

R2。／R・を変えることにより多数考えられる．これらの多

数の方法の中で，どの場合に効率が一番高くなるかが次

の問題であるが・これらの場合についてタービン効率を

計算してみると，タ’一一一iビンの流量Gとタービン動翼入口

半径R・とタービン入口のガスの状態によって表わされ

る無次元数qを（2）のように定義すれぽ，このqの値が

ある一定の値になる場合に，与えられたタービン全膨膨

張比で最高の効率を出すことがわかる．このqの最適値

はタービン全膨張比によってあまり変化せず，8～10

×10『3位になり，タービン膨張比が大きいと，qの最適

値はいくらか大きくなる．タービン出口が小さい場合は

qの値は小さくなるが，．4　一一ビン出口を大きくとれる場

合には，qの値を15～18×10『3位まで大きくとっても効

率はあまり低下させないですむ．

　次にタービン出口部の内半径（ボス半径）はできるだ

け小さくすべきである．それは前述したように，動翼損

失が出口中心部に近い流れ程少いからである．しかし出

ロボス部の半径は，その部分に複雑な形をしたexducer

を取り付けなければならないから，強度上の問題および

工作上の問題から，あまり小さくはできない．1耐1～・＝

0．1位が限度である．また最大効率を出すときの反動度

rはqの値によってはあまり変化せず，R・i／R・－o・1位

にとれるときはr－o．45位，R2i！R1＝o．2位のときはr－

0・48位が最適反動度となる．そしてrは次のように表

わされる．

　　　　r・＝1－（1－s）／（1－So）　　　　　　　　（8）

したがってqの値に応じてrをきめると，上式からS

が求まる．また（2）で定義したqをかきかえると

・一・／房皇、iill・inα響ll写　 （9＞

5
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となる．したがってまずqの値をきめると，流量Gおよ

びタービン入口のガスの状態が与えられていると，動翼

半径R1がきまる，またそのqに対して最適の反動度が

きまり，（8）からsがきまる．そうすると，（6），（7），（8）

の3式から，B・／R・，α，1～2。μ～・の3個の未知数が決定さ

れる．このようにして，最大効率を出すときの，R1，

B・，R・。，　R2iなどの幾何学的寸法およびノズル平均流出

角α，反動度rがきまることになる．このときの動翼入

口の周速σ1は，

仏畑／万≒・・…〆百 （10）

で与えられるから，U『1がきまり，タービンの回転数が決

定される・またこのときの内部効率ηiは次のようになる．

　　　　　　（le－・）（薯）2

　　　　ηi＝
　　　　　　　　1－So

　　　　　　　　　　　邑
上式において，So・＝（P2／P，）leである．

（11）

　またこのときのexducerから流出するガスの相対流

出角β2（第6図）は次式で与えられる．

　　　　tanβ2＝レ／1一ψ22　P／（R20／R）2－1　　　　　　　　（12）

　以上の方法でタービンを設計すれば，タービン膨張比

1．2～2・5位の範囲内で，内部効率ηF90～92％に達す

ることができる．

　4放射状直線羽根と轡曲羽根の比較

　一般にラジアルガスタービンは回転数が非常に高くな

るために，轡曲羽根では強度的に困難であり，また工作

が容易でないなどの理由で，従来実際に製作されたター

ビンは，いずれも放射状直線羽根を有するものばかりで

ある．しかし直線羽根を用いると効率は高いが，回転数

が非常に高くなり，動翼の強度上は十分な設計を行うこ

とはできても，このような高速度軸受を設計することが

困難で，逆に軸受回転数の限界からタービンの回転数が

おさえられる現状である．そこで強度上の問題および工

作の困難な点については，一応これを考慮外にするにし

ても，轡曲羽根を用いることにより，直線羽根に比べ

て，性能上高効率のものが得られる可能性がないか，ま

た回転数を低下させることができないかなどの点につい

て考察してみよう．

　この場合最高効率を得るための条件は，放射状直線羽

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　根につい

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　て述べた

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　条件と同

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　一であっ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　て，この

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　条件を第

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　11図に示

　　　　　第11図　轡曲羽根　　　　　　轡曲羽根

6

生　産　研　究

の場合について計算を行えば，前と同様にして，タービ

ン各部の形状および運転状態を求めることができる．タ

ー一 rン全膨張比2・5の場合について行った計算結果につ

いて述べよう．

％
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内

部
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効
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　　　　第12図　．内部効率
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O．6

｝姻

｝㎡

｝15ぜ

　　　　　　　　　　動貿入口躊曲reδdegr・e

　　　　　　　　　第13図　回　転　数

その差は極く僅かである．前方轡曲羽根にすれば効率は

悪くなる．このときの回転数を第13図に示す．回転数

は9罵10×10－3，δ＝0の場合を基準にとり，N＝1とし

てある．これからわかるように，後方轡曲にしてδを大

きくすれば，回転数は下がるが，この場合ノズル平均流

出角αも大きくしなければならないから，効率は若干低

下する・効率をO・　5－・1・　O％　lk牲にして，δ　＝＝　30°，α＝30°

付近を採用すれば，直線羽根に比べて約20％位回転数

を下げることができる．しかしこの場合反動度が小さく

なり，衝動タービンに近づき，ノズルで膨張する割合が

大きくなるから，タービン全膨張比が大きい場合には，

ノズルの膨張比が限界膨張比を超えることがあるから，

この点について考慮する必要がある．

　また遠心力による羽根およびロー一タの応力は周速の2

乗に比例する．流量およびガス温度が一定の場合，動翼

半径R・を大きくして小さいqの値を採用すると，回転

数は非常に下がるが，周速は逆に増大する．したがって

R1を大きくして回転数を下げると，応力は若干増大す



第10巻　第9号

るが，ごく僅かである．したがって回転数が問題になる

場合には，構造的に大きさが許せる範囲内で，R・を大き

くした方が回転数は低下し，効率は増大する．しかしこ

の場合には動翼入口幅B・が非常に小さくなり，羽根先

端とcasingとの隙間は0・5～0・8mmは常に必要である

から，羽根先端の隙間損失が増大する欠点があるから，

この点について特に注意する必要がある．

　結局，ラジアルガスタービンに轡曲羽根を用いる場

合，前方轡曲羽根は効率が低下し，回転数は増大するか

ら，ほとんど考慮に値せず，ただ後方轡曲羽根について

は，回転数を低下させ得るという点から考慮の価値があ

るだけである．

　5　ラジアルタービン用ノズルについて

　以上述べた計算方法は，すべて動翼入口および出口に

おける速度線図をもとにして進めてある．では，そのよ

うな速度線図を与えるようにするには，ノズルおよび動

翼出口部分のexducerをどのように設計すればよいかが

問題になる．exducerについては後述するとして，まず

ノズルにっいて考えてみる．ノズルの役目は所要の平均

流出角αを与えることであるが，この場合同一αを与え

るにしても，ノズルの速度係数qが最大になるようなノ

ズルの設計法を求めることが必要になる．

　ラジアルタービンに用いられる円周ノズルについて

は，その研究成果が発表されていないので，当研究室で

行った研究について述べよう．

0

＿　　　　！

第14図円周ノズル

　　　　円周上に等間隔に
ノズル

　　　第14図のように配

　　　置されたノズルから

　　　噴出されたガスは，

　　　one　pitchの間の噴

　　　出速度の大きさおよ

　　　び方向はある分布を

　　　しているが，いま，

　　　流量および噴出ガス

　　　の有する全角運動量

が一定のまま，Qne　pitchの間に平均した流れについ

て，その平均流出角αを考える．この平均流出角αは

円周ノズルを第15図のように直線翼列に等角写像した

翼列のsin－1　0／tに，ほとんど等しくなる．二次元直線

翼列では，その平均流出角はマッハ数が1に近い場合は

sinbe1　0！tにほとんど一致することから，この方法は正し

いと考えられる．しかし円周ノズルでは，後述するよう

に色々な流体損失があるために，実際の平均流出角は写

像直線翼列のsin『’　0／tよりも若干小さくなる傾向にあ

る．円周ノズルの速度係数をq，ノズル側壁の表面積

をAw，ノズル表面積をAp，　Sをピッチ，　Bをノズル

幅，Cfを摩擦抗力係数とすれば，円周ノズルの平均流

出角αは次式で表ことがわすできる．

円凋ノズル
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第15図　円周ノズルと写像ノズル

（・！の・一・2（無許・ノ・i・・＋・in2・）
（13）

上式において摩擦抗力係数Cfはノズルのレイノルズ数

の関数であって，ノズル弦長と噴出速度についてとった

レイノルズ数をReとすれば

　　　　　　　　　　1．55×103　　　　c．f＝0．006十　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（14）
　　　　　　　　　　1～e－1．5×105

から求めることができる．

　次に問題になるのはノズルの速度係数ψである．円周

ノズル内で発生する流体損失は，壁面摩擦損失，翼面摩

擦損失および二次損失の3損失に分けて考えることがで

きる．壁面摩擦損失とは，ノズルを取付けてある両側壁

の壁面の流体摩擦による損失であって，翼面摩擦損失と

はノズル翼の両面の摩擦による損失で，二次損失とは，

流体がある有限の曲率半径をもってノズル内を曲りなが

ら流れることによって発生する渦による損失である．ノ

ズルの全損失係数をζ，側壁面摩擦損失係数をζ”，翼

面摩擦損失係数をζp，二次損失係数をζ．とすれば，ノ

ズルの速度係数ψは

　　　　1　　　　アー1＝ζ

　　　　　　　＝ζw十ζP十ζs　　　　　　　　　　　　　　　　（15）

となる．そしてζw，ζp，ξ。はそれぞれ次のような形で

表わすことができる．

　　　　ζ・一・含…i・・

　　　　ζ。一・2」．。ノ，i。。　　　　　（16）

　　　　　　　s

　　　　ζs＝2Z　tan2α｝／4十cot2α

1は円周ノズルの弦長で，Sは円周ノズル出口における

ピッチであり，またλは二次損失特性数でレイノルズ数

のみの関数となり，次のように表わすことができる．

　　　　λ＝1．35×102／1～eo・8　　　　　　　　　　　　　　　　　　（17）

　以上の諸式を用いることにより，所要の平均流出角α

を与える円周ノズルを設計することができ，またそのと

きの速度係tw　qが求まる．

さてノズルの平均流出角αはタービン設計に際して，

タービンの性能から決定されるから，所要のαを与える

7
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ノズルの中で，どのようなノズル配置にした場合に，最

大速度係数を出すことができるかが問題になる．すなわ

ち，ノズルを傾斜させてピッチを大きくしても，またノ

ズルを立ててピッチを小さくしても，同一αを与えるよ

うにすることができる．以上求めた諸式を用いて，同一・

aを与える各種の配列方法の中で，最大速度係数を与え

るときのノズル枚数を求めると第16図のようになる．

Re・はノズル取付半径R・1Vと噴出速度についてとったレ

イノルズ数である．切線ノズルとは，ノズルを円周の切

線方向に取付けた場合であって，ノズルを最も傾斜させ

た場合である．ノズル幅．B1が極く狭くない限り，大体

切線ノズルが一番よいことがわかる．しかし使用レイノ

ルズ数が大きい場合およびB，／R・Nが小さい場合は，αが

大きいときは切線ノズルよりも傾斜の大きいノズルを枚

　　25

最適ノズル枚数

x

10

5

甥線ノズル枚数
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第16図
数を多く使用した方がよい．

図に示す．ノズルのレイノルズtw　Re・は普通10～15×105

位になり，この図からわかるようにジこの方法でノズル

を設計すれば，ノズルの速度係数は0・975～0・985とい

う高い値になり，この点軸流タービンのノズルの速度係

　1．OO

　o．99
速

度

係o．96

数

9

O．97

O．96

9．95

ag4

　6

最適ノズル枚数

　このときの速度係数を第17

ωL
　　　　β1

O．05二缶
亨

σ25
0コ5一

5

20・105

　　〃
ﾑ、

oユ5
OjO

0．05

6　　　　　10　　　　　12　　　　　14　　　　　16　　　　　18

　　　ノズル平均流出角d　　degree

　第17図　ノズルの速度係数
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数に比べて非常に高くなるという長所がある．

　6動翼出口部における問題点

　ラジアルタービンで最大効率を出すためには，前述し

たように第10図の③に示すような出口速度分布を与え，

かつ動翼からの相対流出角β2が（12）で与えられるよう

な分布をしなけれぽならない．このような速度分布を与

えるために第4図および第5図に示すようなexducerを

動翼出口部に設ける．このexducerで問題になる主要な

点は次の二つである．

　第一はexducer内のガスに作用する遠心力と半径方向

の圧力勾配との釣合いである．exducer内の流れは軸流

タービンの羽根の中の流れに似ており，軸心を中心とす

る円筒面内のみの運動を行い，半径方向の流れが生じな

いようにするためには，exducer内の各点のガスに作用

する遠心力と，その点の半径方向の圧力勾配が釣合って

いることが必要である．そこで前述の特殊な出口速度分

布を与えるようにした場合に，この条件を満足し得るか

否かが問題になる．

　第二の点は動翼出口部におこる流れの滑りの現象であ

る．exducerか

らの相対流出角

β2とexducerの

幾何学的流出角

βeiとは一致せ

ず，流れの滑り

　　　　　　　　　　　　第18図　滑　　り20がおこる（第18

　図）・この滑りの原因，種類およびその補正方法を見出す

　ことが問題である．

　　まず第一の点について述べよう．この場合前述の最大

　効率を出す出口速度分布の条件を入れて，かつexducer

　内で遠心力とその点の圧力勾配が釣合うという条件を満

　足する流線の微分方程式を求めると次のようになる．

　　　（・一ψ22）（・一号）（÷一・）・2／

　　　÷（・一¢22）（÷一・＋茎）e2－・／・一¢22／÷一…

　　　一（　　　　1ψ22－2）ζ一・　　　　　　（・8）

　上式はおいて，ζはexducer内の流れの損失係数，　r－

　RIR，。，θ一1／tanβであって，βは任意の点の相対速度の

　方向が切線（周速方向）となす角である．

　　上式がラジアルタービンで，最高効率を得るように，

　exducer出口角および出口速度分布を与えるようにした

　場合に，exducer内の各点で半径方向の圧力勾配と遠心

　力とが釣合うときの流線を表わす．上式の解は存在する

　ので，結局前記の諸条件を満足するようなexducerが存

　在し得ることがわかる・理想的な場合として，exducer
20
　内の損失がない場合について解を求めると次のように

　なる．

8



第10巻　第9号

　　　　倶≠声／毒　（・9）

ただし，a－〆1一ψ22，　Kは積分常数であって，軸方向

　　　　1　　　　　　　　　　　　の位置によってき

　　　　　　　　　　　　　　　　　まる値である．第

　　　　　　　　　　　　　　　　19図はexducerの

　　　　　　　　C，　　　　　　入口および出口に

　　　　　　　　　　　　　　　　おける速度および

　　　　　　　　　　　　　　　　圧力分布である．

　　　　　　　　　　　　　　　　結局Kの値を軸方
　　　勿
　　　　　　，多i多づ　　　　　　　向にどのように分

　　　　　慌讐聡灘
　　　　　　　　　　C2　　　　し得るが，　exducer

第19図　Exducer入口および出口
　　　　　　　　　　　　　　　　の工作上および強
　　　　の速度および圧力分布

　　　　　図1にヨ灘礎

　　　　　　　　’　　　　　　　なるようにKの値を
　　　　　　　1．O

　　　　　　　O．8　　　　　　分布させた場合が
　　　　　こミO．6
　　　　　　　　　　　　　　　一番よいようであ
　　　　　藤04
　　　　　　0．2　　　　　　　る．このときのex－

　　　　　　　　　　　　　　　ducer内の各点の圧

　　　　　　　　　　　　　　　　力（μ一ρ／一多u・・2）を

　　　　　　“9：1

　　　　　　　　　　　　　　　　同図に示してあるが
　　　　　　　Q4P
　　　　　　　o．2　　　　　　　　この場合は圧力も

　　　　　　　　　　　　　　　　exducer内で急激に

　　　　　　第20図　　　　　変化する所もなく，

比較的に徐々に降下している．

　次にexducer内の流れの滑りについて述べる．exducer

の枚数が無限大で，損失がなく，かつ回転せず静止して

いる場合には，その流出方向はexducerの幾何学的流出

方向と一致すると考えられる．しかし実際のexducerで

は前記の仮定が満足されないために，幾何学的流出角と

は相違して流出する．そこで実際のexducerではどのよ

うに相違してくるかについて考えよう．

　（a）　動翼内の損失に基く滑り

　一般に静止した二次元有限ピッチタービン翼列で，損

失がある場合とない場合を比較すれば，その平均流出

方向は損失が大きい場合程流れが立ってくる．動翼に

はEbの損失があるので，この損失のためにタービン

出口の全半径に亘って流れが立ってくる傾向にある．

第21図において幾何学的流出角β、・に，何らかの原

因でAtevの滑りが作用し，さらにこれに動翼の損失に

基く滑りdwψ

が作用して流れ

が立ち，その結

果結局実際の流

出角β2をもっ

て，速度w2で

流出する．そう

すると

215

第21図滑り線図

盗㍊：sinB，／
（20）

となり，以上の関係から動翼の速度係数がわかれば，β2＊

からβ2を求めることができる．

　（b）　動翼の回転に伴なう相対渦流による滑り

　動翼の回転運動に伴ない，動翼羽根およびexducerの

通路内には

この相対渦　　　　　　　　　　　　　　　　1

流の回転方　第22図　動翼の回転に伴なう相対渦流

向は動翼の回

転方向と反対

で，動翼の回

転角速度と同

じ角速度で回

転する．その
　　　　　　　　　　　画
結果exducer

出口では，同

図の右端に示

すような滑り

速度が発生す

る．すなわち

ボス付近では

回転方向に滑　　　　　（

りが発生し，　第23図Exducerの曲りによる相対渦流

外側付近では回転と反対方向に滑りが発生する．すなわ

ちボス付近では流れが立ってくるのに対し，外側では流

れがねてくる．したがってexducerの形状は，速度線図

の相対流出角よりもボス付近ではexducerをねせるよ

うにし，外側付近では立てるような傾向に予め修正して

おく必要がある．

　（¢）Exducerの曲りによる滑り

　exducer出口では外側では，ほとんど90°近く曲げら

れてw2なる速度で流出し，ボス付近では曲げられる量

が少い．この曲りのために第23図に示すような一対の

9



P

2工6

渦が発生する．外側にでぎる渦は回転方向と反対の渦で，

動翼の回転に伴なう渦と同一方向であり，内側にできる

渦は回転と同一方向の渦である．第24図は1号タービ

ンについて．出［速度分布を測定し，これから求めた

　u，／弼一5ε3　　：t．s1　　　　6・33　　　　fi・go　　　　7・40

　　（　　　　　　　 （　　　　　　　 一　　　　　　　　 一　　　　　　　　

＿　　　　第24図　実測相対渦流（1号タービン〕

exducer内の渦流であって，内側に回転と同一方向の渦

が発生しているのは，exducerの曲りによる渦である．

そしてこの曲りによる渦の強さは，曲り角が大きい程（す

なわち出口外側付近）大ぎく，また流量が大きい程大き

い．したがって筆者の設計法に従って，出口中心部に多

量に流し，外側付近では少量流すように出口速度分布を

与えるときは，exducerの曲りによる滑りの影響は小さ

くなる．

　（d）有限羽根枚数による影響

　静止した二次元翼列の場合と同様に，実際の流出角は

羽根の枚数が少い程（ピッチが大きい程）羽根の幾何学

的形状よりも立ってくる．これはタービン全体としては，

動翼損失に基く滑りと同じ影響を与える．

　（e）　動翼の曲りによる影響

　動翼に対して流れは相対的に半径方向に流入し，90°

曲げられて軸方向に流出する．したがって羽根通路内に

は一対の渦が発生するが，これは滑ウに対して影響を与

えない，

　以上述べた色々の原因によって滑りが発生するが，実

験結果によると，動翼の滑りは大部分は動翼の損失に基

くものであって，これに動翼の回転に伴う相対渦流の影

響を補正すれば十分である，すなわち第25図に示すよ

うに，β2を設計速度線図から求めた相対流出角とすれ

ば，まず動翼の損失に基く滑りの補正として（20）から

β2＊を求め，これに動翼の回転に伴なう相対渦

流による滑りの補正を行い，β。エを求めると，

動ヵ計出力

生　産　研　究

これがexducerの幾何学的な方「illとなる，

　7試作ラジアルガスタービンの性能

　以上述べた研究結果を基礎にして，設計試作したラジ

アルガスタービンについて行った実験結果について述べ

よう．試作タービンの主要目は次の通りであって，第26

図はその写真である．タービン金膨張比2．0，ガス温度

600°C，ガス流量O・　52　kg／s，回転数34，500　rpm，出力

105馬力，動翼外径204m皿，タービン出口外径108mm，

出口内径4D　mm，動翼入口幅12．7mm，ノズル枚数15

β

　　　動貿桐夫の補正

〆
　　　　相籍過流の禰正

tf・

@／
　　βビ1

　　　タービン出ロ判曇位置

第25図　滑りの捕正方法

第26図　試作2号ラジアルガスタービン

枚，動翼枚数14枚，ノズル平均流出角15°40’（No．1

ノズル），9°30’（No．2ノズル），　e＝17．5x10『3，

　6段ターボ圧縮機で圧縮した空気を燃焼器に導き，燃

料を噴射し燃焼させ，燃焼ガスを作る．この高圧高温の

燃焼ガスを用いて試作タービンを駆動する．タービン出

力は1段ヘリカル減速歯車（減速比O．0996）を経て，

150馬力電気動力計に吸収させるようになっている．第

27図はタービンの正味出力で，電気動力計で測定した出

力である．それぞれNo．1ノズルおよびNo．2ノズルを

使用した場合について，膨張比2．0および1・7の場合

に，タービン入口のガスの温度を一定に保ちつつ，ター

ビン回転数を変えた場合の出力である．No・1ノズルを

トP
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℃

■

10● ●
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@　贋
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第27図　タービン出力
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使用したとき，膨張比2．0，ガス温度610°C，回転数

35，000rpmにおいて約108馬力を出している．第28図

はそのときの正味断熱効率である．正味断熱効率とは，

電気動力計による測定出力と，タービン入口状態から出

口圧力まで等エントロピで膨張したときの理論出力との

比である．No．1ノズルの場合はu1　／co2・・　＝・　o．70（co2〃は

タービン入口状態からタービン出口圧力まで等エントロ

ピで膨張したときの理論噴出速度）において，またNo．2

ノズルの場合はu，／c。2〃＝o．75において，それぞれ最高

効率90％を出している．従来各国で試作されているこ

の種のタービンの最高効率が78～86％であるのに対し，

はるかに優秀な性能を示している・タービン効率が90％

であれば，圧縮機の効率を80％としても，80％の温度

　100

　90

正

味80

断

　70熱

効
　60
率

？，　50

％

　40

30

20

dO
　O　　O．l　O．2
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能を得ることが可能になる．

　第29図はタービン出口における半径方向の各位置に

おける出口軸流速度分布である．同図の点線は設計点

ul／Co2〃＝o．65に　　　　　　　ノ　x‘Jレ損失

　　　　　　　　　tOO

1
Jb．納一来回
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?
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420 X 450 十

崇 120 ◎ 12D 日
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　同　　遮　　　u／c、2’．

第28図　正味断熱効率

効率の熱交換器を使用すれば，圧力比3～4．ガス温度

600～800°Cで，ガスタービン原動機としての熱効率が

32～40％となり，燃料消費率は150・v200　grlmhであっ

て，従来の往復型内燃機関よりも熱効率が高くなり，特

に50－・300馬力位の小出力ガスタービンとして優秀な性

0．5

泌　脇　麗

出・蒙護暑

0．1

o

0・234．

0．325

0．450

巳6034・一棉

10　　　20　　　50　　　40　　　50

　　出口半径位置御π

第29図　出力軸流速度分布

おける理論軸流

速度分布であっ

て，この実験の

結果では，大体

理論計算の結果

と一致している

ことがわかる．

タービン出口の

各半径位置にお

　　ける各種の

　　損失の分布

　　状態を第30

　　図に示す・

　　タービン全

　　膨張比2．0，

　衝突損失
　　動翼損失
90　流出損失

　　内部効率．

　ao
損

失

分70

布60

％50

40

30
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0
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　　　　加ロ半径位置　ITI　m

　　第30図　損失分布

ul／c。2〃＝・o．688（ほぼ設計点付近）の場合であって，

これでわかるようにタービン出口の軸流速度分布を
ののにれ動

筆理よ与ば

禽
塗50

各40
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t。＝120’C

↓50％、。αδ06

翼損鶏ll
Toと流耀
　損失の角一10

の和が5－20
出口全半径

に亘ってほ

とんど一定

で，最小に

なることを

示してい

一30

－40
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α450°＼．

30

ｭ
　位　径20

ｼ
　口o出軸中心 　40　　50

mm　　　外
　　　　　壁

第31図　絶対流出角

る．第31図はタービン出口におけるガスの絶対流出角

であって，タービンの軸線方向と流出絶対速度とのなす

角である．設計点Ul／eaQ〃＝：（〉．　65付近においては，ほとん

ど軸線に平行に流れており，このことは前記のexducer

内における遠心力と半径方向の圧力勾配の釣合い，およ

び滑りの補正方法が妥当であることを証HJIFしている．

　8　む　す　び
　この研究は，生産技術研究所特別研究費，文部省特殊
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行に際し，各方面から多大の御便宜，御援助を与えられ
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