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アブストラクト
発電由来の CO2 排出量を削減するために、火力、地熱及び原子力発電用大型蒸気タービンの性能向

上と稼働率向上に有効な流体構造大規模連成解析を用いた高性能ターボ機械翼等の設計法の開発を行っ

ている。タービンメーカー単独では困難な大規模非定常解析が必要となるので、海洋研究開発機構の地

球シミュレータを用いて大規模解析を機器設計に適用するための解析の高精度化と検証解析を行った。

蒸気タービンを構成する重要部品である動翼は、静翼から流入する高速の蒸気流れを受けて回転し

て動力を生じる。動翼の最適設計は性能向上と遠心力低減、引いては機器のコンパクト化に効果がある

が、材料強度の余裕を高精度で予測する必要があり、そのためには動翼に加わる流体励振力を精度良く

予測する必要がある。本研究では最終段の静翼と動翼を一括して解析する CFD（Computational Fluid 

Dynamics）解析において、動翼下流の静圧変動を考慮して、実際の条件に近い解析を行った。また、最

終段動翼の出口条件に大きな影響を及ぼす排気ディフューザの 360°全周非定常 CFD 解析を行い、ディ

フューザ下流を解析領域に含めた場合と含めない場合の違いを検討した。構造解析に関しては、単独翼

での解析に加えて、実機と同じ綴り構造を忠実にモデル化した、6 本の動翼と 2 本の綴り棒（レーシン

グワイア）からなるセグメントの構造解析を行い、設計計算と従来の計測データとの比較によって妥当

な解析結果であることを確認した。更に、流体解析結果のデータを構造解析格子上に 3 次元内挿するモ

ジュールを開発して、内挿精度を確認した。

キーワード：	流体構造連成解析、蒸気タービン、動翼、非定常流体力、排気ディフューザ、有限要素法
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1.	 本プロジェクトの目的と概要
地球温暖化対策を具体的に進めるための産業部門別の削減量の試算（Energy Technology 

Perspectives 2008, IEA,2008-6-6）によると、電力発電時の CO2 削減割り当て量は全施策中で最大の

38% となっている。火力発電、原子力発電など全ての種類の発電システムにおける全世界の総発電量

の 7 割近く（IEA, World Energy Outlook 2013, November 2013 のデータから推定）が蒸気タービン

によっていることから、蒸気タービンの効率向上は、環境負荷低減を推進する上で大きな効果が期待

できる研究課題であることが分かる 1）。

蒸気タービンを構成する重要部品である動翼は、静翼から流入する高速の蒸気流れを受けて回転し

て、動力を生じる。動翼を薄翼化することは性能向上と遠心力低減、ひいては機器のコンパクト化に

効果がある。また動翼の翼長を増加させることは、壁面近くの損失が大きい部分の割合が相対的に減

少することと排気流速を低減して損失を低減する効果がある。翼の厚みや翼の長さなどは動翼の材料、

回転数、使用される温度圧力等の条件に対応して設計基準に基づいて決められている。ただし、これ

には従来形状を大きく変更することは考慮されていない。従って、従来形状にこだわらないで、ター

ビンの信頼性を確実に確保した上で更なる高性能設計を行うためには、流体力や流体励振力を精度良

く予測して、動翼に加わる定常及び非定常応力を精度よく求める必要がある。この目的のためには、

CFD（Computational Fluid Dynamics）解析を実施して、求められた非定常流体力を用いて動翼の構

造解析を行い静応力と振動応力がそれぞれの設計限界以内であることを精度良く予測する必要があ

る。特に、振動応力は翼列流れに周方向の不均一が生じる部分負荷条件で増加することが知られてお

り、翼列全周（360°）全枚数を対象とした大規模領域で、流体解析と構造解析を連成して実行する必

要がある。運転中に動翼に働く非定常流体力を精度良く予測し、更にこの非定常流体力を低減するこ

とで、流体損失を最小化する最適空力設計が可能となり、蒸気タービンの性能を現状より向上するこ

とが可能となる。同時に、非定常流体力を精度良く予測することで、非定常流体力を低減するための

静翼及び動翼の離調設計（detuning design）が効率的に実施でき、これにより動翼の寿命を現状より

延ばすことが可能となる。その結果、発電システムのライフサイクル中の修理・補修停止期間が短縮

され、この点でもタービンのライフサイクル全体での実効発電効率を向上させることができる。

平成 25 年度に実施した地球シミュレータ産業戦略利用プログラム「流体構造大規模連成解析を用

いた高性能ターボ機械翼等の設計法の開発」では設計に適用できる流体構造連成解析法を開発した。

今年度はこの流体構造連成解析法で用いる流体解析法の精度評価の条件を増やして、設計に適用でき

る精度を有することを確認した。構造解析法についても解析法の精度向上を進めて、設計に適用でき

る解析法であることを確認した。

流体解析プログラムとして、東北大学の山本悟教授により開発された数値タービンを地球シミュ

レータ向けに最適化して、最終段性能に影響を及ぼす排気ディフューザ解析を行った。また、最終段

静動翼列定常流体解析には、設計計算として用いている商用パッケージソフトを用いた。

構造解析プログラムは、東京大学の奥田洋司教授により開発された FrontISTR を用いた。このプ

ログラムは地球シミュレータ上での約 1 億格子点でのテスト解析で、良好なベクトル化率と並列化率

を達成している。

図 1.1 に本プロジェクトで解析対象とする発電用大型蒸気タービンで用いられる典型的な低圧ロー

タと車室の下半側（低圧タービン内部構造を示すために車室の上半側を外している）の写真を示す。
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この低圧ロータは 6 段の動翼列で構成されており、最

下流（この写真では右端）の最も長い動翼が最終段動

翼である。最終段を含む低圧部下流側の 3 段落程度の

動翼を一般に長翼と呼んでいる。長翼段落、特に最下

流に位置する最終段動翼の流れは、上流段落からの半

径方向と周方向の速度及び流量の不均一と時間変動の

影響を受け、同時に下流の排気ディフューザと双方向

に影響を及ぼし合っているので、この部分の解析精度

向上が非常に重要である。最終段の下流には排気ディ

フューザがあり、排気流れはこの部分で減速しながら

下側方向に向きを変えて、真下に位置する（写真では見えない）復水器に流入する。蒸気タービン低

圧ディフューザは構造上の制約から、できるだけコンパクトに設計する必要があり、一方でディフュー

ザで剥離が発生すると静圧回復が十分にできなくなるばかりでなく、上流の最終段動翼の性能を低下

させるので、高度な解析技術と設計技術が要求される。本プロジェクトでは、地球シミュレータ等を

用いた高精度な流体解析と構造解析を用いて、高性能ターボ機械翼、特に蒸気タービン低圧最終段動

翼と排気ディフューザの設計の最適化等に適用できる技術を開発する。

2.		 本プロジェクトの内容と得られた成果の概要
2.1	 非平衡凝縮を考慮できる三次元圧縮性流れの基礎方程式および数値解法

2.1.1 基礎方程式

本研究の排気ディフューザ解析では、三次元圧縮性 N-S 式に蒸気の相変化を考慮した蒸気の質量保

存則、運動量保存則、エネルギー保存則、液滴の質量保存則、液滴の数密度保存則、乱流運動エネルギー

およびその比散逸率からなる次式を解く。

 (1)

ここで、Q は未知変数ベクトル、 F は流束ベクトル、S は粘性項、そして H は生成項であり、次の

ように表される。
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 (2)

本研究で取り扱う気液二相流は液滴の質量分率が十分に小さい均質流を仮定する (β<0.1)。湿り蒸

気の状態方程式および音速の式は石坂ら 2) により定式化された下式より算出する。

 (3)
 

図 1.1 発電用大型蒸気タービン低圧ロータと下
半車室 1)
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 (4)

ただし、

Cpl、Cpv は水および　蒸気の定圧比熱であり、それぞれ 4.184、1.882kJ/(kg・K) とした。

2.1.2 凝縮モデル

凝縮による液滴の質量生成率Γは古典凝縮論に基づき、凝縮核生成と液滴の成長による質量増加の和

で表される。本研究ではさらに、液滴の成長を液滴の数密度を関数にした式で近似した次式を用いる 2)。
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凝縮核生成率I は大気中の塵などを凝縮核とする不均一核生成を仮定する場合には常にゼロである。

一方、均一核生成の場合には、Frenkel3) によって定式化された次式を用いて算出する。
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ここで m、k は水の分子量およびボルツマン定数である。qc は凝縮係数であり、通常 0.1 から 1.0 まで

の値を取る。r* は Kelvin-Helmholtz の凝縮核臨界半径であり、次式より求める。
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Tr
l ln
2

* ρ
σ

=  (6)

ここで、s = p / ps (T) は過飽和蒸気圧率であり、ps (T) は飽和蒸気圧である。

蒸気中における液滴の表面張力σは Young4) によって次式のような温度の多項式より算出する。

 (7)

ただし、

1 個の液滴の成長率 dr /dt は蒸気凝縮に最適化された Gyarmathy5) モデルより算出した。

 (8)

ここで、v は次式で定義される。

hfv は蒸発の比エンタルピ、αは液滴の成長パラメータであり 5.0 とした。気液界面近傍での二相間の

温度差は過飽和温度ΔT を用いて次式で与えた 5)。

 (9)
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ただし、

2.1.3 数値解法

数値解法として、空間差分には Roe の流束差分離法 6) および 4 次精度コンパクト MUSCL TVD ス

キーム 7) を用いた。粘性項には 2 次精度中心差分を用い、乱流モデルには SST モデル 8) を用いた。

時間積分には LU-SGS 法 9) を用いた。

2.1.4 低圧最終段静動翼列と排気ディフューザ設計と流体解析

図 2.1 は発電用大型蒸気タービンの典型的な設計プロセス 14) である。本研究のスコープに相当する

部分を色付けして示している。従来は流体解析（左側）と構造解析（右側）は中央に示す設計のプロ

セスと並行して別々に実施されていた。今回のプログラムでは、流体解析の結果を構造解析の境界条

件として取り込み、両方の解析を連成（一方向連成）して実施することで、解析精度を向上させ、結

果が求まるまでの時間を短縮することができる。これにより、最終段動翼に代表される重要な部位の

最適設計を短時間で達成することが可能となる。

低圧タービン最終段落動翼に加わる流体

力は、最終段動翼の上流に設置された静翼

列の流れの影響を強く受ける。同時に下流

の排気ディフューザの流れの影響も受ける。

更に、排気ディフューザは上流にある最終

段動翼と下流側の排気室構造の影響を受け

る。一方で、本解析の対象とする発電用大

型蒸気タービンは、タービンだけの全長が

40m 近くあり、タービン段落（静翼列と動

翼列で構成されるタービンの主要要素）は

高圧・中圧・低圧タービン全体で 20 段落を

超える設計が多い。更に、タービンの上流

には蒸気弁が、下流には復水器があり、こ

れらの構成要素、構成部品の全てを一括し

て解析することは現実的ではない。そこで、

注目する構成要素の上流及び下流側からの

影響を計測と解析によって解明して、流体

力学的及び構造力学的に適切にモデル化し

て解析の際の境界条件に反映させることが

必要になる。

図 2.2 は、今回の解析に用いた蒸気タービ

ン低圧最終段及び排気ディフューザの形状

と解析領域を示す。従来の研究 2),4),6),7),8) によっ

図 2.1　蒸気タービン設計プロセスと本研究のスコープ

図 2.2　低圧最終段及び排気ディフューザ形状と解析領域



― 136 ―

て最終段静動翼列の解析は、湿り蒸気、遷音速流れの条件においても非定常流れの解析が出来る見通

しが得られている。一方、大型蒸気タービンの排気ディフューザは、軸方向距離の設計上の制約によっ

て、ディフューザ理論の示す理想的な拡大率を用いた設計が事実上適用できず、剥離を伴う流れになっ

ていることが多い。この部分は蒸気の湿り度が大きく、計測に困難が伴うので、実機での計測例も少

なく、更に上流の最終段動翼と下流の排気室の影響を受けるため、従来は精度が検証された解析法の

報告がほとんどなかった。そこで、本研究では互いに影響を及ぼす、最終段領域、ディフューザ領域、

ディフューザ出口領域の 3 領域に注目して、相互の影響を考慮する解析を行った。最終段領域とディ

フューザ領域の境界とディフューザ領域とディフューザ出口領域の境界近くのディフューザ内に設け

た 2 断面において計測した流体計測結果を用いて、各領域間の境界に適切な境界条件を設定して解析

を行った。

排気ディフューザ領域とディフューザ出口領域の解析には、前述した非平衡凝縮を考慮できる数値

解析法（数値タービン）7) を、最終段領域の解析には簡易的に状態方程式を用いたパッケージソフト

（NUMECA FINETM/Turbo）を用いた。

図 2.3 は最終段静動翼列と排気ディフューザ表面の

解析格子を示す。最終段静翼列と動翼列の解析空間格

子数は約 800 万、排気ディフューザの解析空間格子数

は約 200 万となっている。図 2.4 は通路部高さ 50％

の位置の最終段静翼列と動翼列の解析格子の展開図で

ある。静翼列（左側）と動翼列（右側）の接合面はス

リップ境界になっており、動翼列の回転方向（この図

では下側）に動翼列が移動しながら非定常解析を行う

ことで、静動翼列の干渉効果を含む解析が可能となる。

なお、本解析は最終的には全静翼、全動翼を対象とし

て全周解析を行うが、これには多くの CPU 時間と膨

大な量のデータの分析が必要となる。そこで、最初の

ステップとして一部の領域を取り出して部分的な解析

を行い、結果の詳細な評価を実施することとした。解

析に用いた静翼列と動翼列の枚数比が 2:3 に非常に近

いので、静翼列のピッチ・コード比を保持して静翼列

のみスケールをわずかに変更することで静翼列と動翼

列の上下の端部境界をそれぞれ完全な周期境界条件で

結合することができ、図示した静翼 2 通路、動翼 3 通

路で全周解析を模擬した解析が実施できる。

2.1.5 上流と下流の影響を考慮した排気ディフューザ流れの解析

低圧タービンを通過した湿り蒸気は、ディフューザと外部ケーシングで構成される排気室を経て復

水器へと流入する。ディフューザの役割は、低圧タービンを通過した高速の蒸気流れを十分に減速し、

その運動エネルギーを圧力へと変換することである。復水器には海水を通すためのパイプが多数設置

図 2.3 最終段静動翼列と排気ディフューザ表面
の解析格子

図 2.4　最終段静動翼列の解析格子
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されており、蒸気は冷却されて水へと戻る。復水器内部の圧力（復水圧）は海水温や地域によって異

なるが、日本の蒸気タービン発電システムで採用している標準的な圧力は 5kPa（0.05 気圧）前後が

多く、真空に近い低圧状態になっている。ディフューザの静圧回復性能が高ければ、低圧タービンの

出口静圧を下流の復水器圧力より更に低下することができ、タービン出力を増加することができる。

このように、ディフューザの静圧回復性能は低圧タービンの性能を大きく左右する。更に、最終段動

翼の流れは下流側のディフューザ流れと相互に影響しあっているので、湿り蒸気の特性を考慮できる、

精度の良いディフューザ解析が必要とされている。

実機での計測データを有する発電用大型蒸気タービン低圧排気ディフューザを解析対象として図 2.2

のディフューザ領域とディフューザ出口領域における全周 360°の解析を行った 15)17)19)。図 2.5 はディ

フューザ出口領域を含む排気ディフューザ解析結果で上流から見た流線を示す。図 2.6 は同様の解析

をディフューザ領域のみで解析した結果を示す。両者の結果は完全に同じではないが、ディフューザ

出口付近の剥離渦の構造はほぼ共通しており、図示しないが静圧回復係数の解析結果は、ディフュー

ザ領域のみの解析でも計測結果とほぼ一致する結果が得られた。これは、どちらの解析においてもディ

フューザ領域出口の計測結果を境界条件として採

用していることによると考えられる。計測結果を

境界条件として用いることで、最小限の解析領域

で、設計に用いることができる程度の精度を有す

る解析結果を得ることができることを示している。

2.1.6 低圧最終段静動翼列非定常流体解析

蒸気タービン動翼に加わる非定常流体力には、

二種類の主要な発生要因がある。第一の要因は上

流及び下流に位置する他の翼列との空力的相互干

渉であり、第二の要因はタービン段落の途中か上

図 2.5 ディフューザー出口領域を含む排気ディフューザ
解析結果（上流から見た流線）

図 2.6 ディフューザ出口領域を含まない排気ディ
フューザ解析結果（上流から見た流線）

図 2.7　最終段動翼下流の静圧分布計測値
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流及び下流の構造や部分負荷時の流れの偏りに起因する周方向の流量及び静圧分布である 10)11)12)13)。

本開発プロジェクトにおいては、どちらの要因

も考慮できる設計法の開発を進めている、本研

究では設計負荷の条件で第一の要因である翼列

間空力干渉と第二の要因の内の動翼下流の静圧

分布を与えて、非定常流体解析を行った 19)。図

2.7 は最終段動翼下流の静圧分布計測値を示す。

この静圧分布は計測は下方排気室を有する実機

スケールの開発用蒸気タービンのハブ側（根本

側）とチップ側（先端側）で計測されたデータ

で、下方排気の影響を受けた分布になっている。

全周（360°）解析ではこのデータをそのまま用

いるが、今回は部分領域でモデル化した解析を

行って、下流静圧の変動の影響を評価するため

に、図中の二つの長方形で示す短い時間で、出

口静圧のハブ側とチップ側の平均値が最少値と

なる時間帯の非定常解析と出口静圧平均値が最

大値となる時間帯の非定常解析を行った。

解 析 結 果 を 図 2.8、 図 2.9 に 示 す。 図 2.8(a) 

-(b) はそれぞれ 25%, 50% 及び 75% 高さ位置の

瞬間絶対（静止系から見た）Mach 数分布である。

左側が動翼下流静圧最少位置、右側が動翼下流

静圧最大位置をそれぞれ通過する瞬間の解析結

果を示している。最終段は翼長が長く、ハブ側

とチップ側の半径の違いが大きいので、ハブ側

では静翼出口で超音速流れとなって後縁から衝

撃波が発生する。この衝撃波が下流側を通過す

る動翼に当っている様子が分かる。動翼単独の

解析ではとらえることが出来ないが、設計の最

適化に影響がある現象であり、注意を要する。

一方、チップ側では動翼出口が超音速流れとな

るが、下流側の排気ディフューザ領域には翼列

が無いので、直接的な干渉現象は見られない。

図 2.8(d) は最終段静動翼非定常流解析結果の

瞬間絶対 Mach 数分布子午面平均値を示してい

る。静翼ハブ側下流で最も早い流れになってい

ることが分かる。

図 2.9(a)-(e) は最終段静動翼非定常流れ解析結

図 2.8(a) 最終段静動翼非定常流れ解析結果
 25% 高さ位置の瞬間絶対 Mach 数分布
 動翼下流静圧最少位置（左）
 動翼下流静圧最大位置（右）

図 2.8(c) 最終段静動翼非定常流れ解析結果
 75% 高さ位置の瞬間絶対 Mach 数分布
 動翼下流静圧最少位置（左）
 動翼下流静圧最大位置（右）

図 2.8(b) 最終段静動翼非定常流れ解析結果
 50% 高さ位置の瞬間絶対 Mach 数分布
 動翼下流静圧最少位置（左）
 動翼下流静圧最大位置（右）

図 2.8(d) 最終段静動翼非定常流れ解析結果
 瞬間絶対 Mach 数分布子午面平均値
 動翼下流静圧最少位置（左）
 動翼下流静圧最大位置（右）
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果の瞬間絶対 Mach 数分布を 3 次元表示したもの

である。 1/5 周期時間刻みで時間の経過による流

れの変化を示している。左側が動翼下流静圧最少

位置、右側が動翼下流静圧最大位置をそれぞれ通

過する瞬間の解析結果を示している。絶対 Mach

数の等高線も合わせて表示しているので、静動翼

列の相互の干渉（ポテンシャル干渉、衝撃波干渉、

静翼後流が動翼流れに及ぼす影響等）が可視化さ

れている。これらの結果から、静動翼列干渉は動

翼周りの流れに流体設計上有意な影響を与えてお

り、動翼の設計において無視できないことが分

かった。一方、動翼下流で想定される静圧の周方

図 2.9(a) 最終段静動翼非定常流れ解析結果
 瞬間絶対 Mach 数分布 3 次元表示 1/5 周

期時間
 動翼下流静圧最少位置（左）
 動翼下流静圧最大位置（右）

図 2.9(b) 最終段静動翼非定常流れ解析結果
 瞬間絶対 Mach 数分布 3 次元表示 2/5 周

期時間
 動翼下流静圧最少位置（左）
 動翼下流静圧最大位置（右）

図 2.9(c) 最終段静動翼非定常流れ解析結果
 瞬間絶対 Mach 数分布 3 次元表示 3/5 周

期時間
 動翼下流静圧最少位置（左）
 動翼下流静圧最大位置（右）

図 2.9(d) 最終段静動翼非定常流れ解析結果
 瞬間絶対 Mach 数分布 3 次元表示 4/5 周

期時間
 動翼下流静圧最少位置（左）
 動翼下流静圧最大位置（右）

図 2.9(e) 最終段静動翼非定常流れ解析結果
 瞬間絶対 Mach 数分布 3 次元表示 5/5 周

期時間
 動翼下流静圧最少位置（左）
 動翼下流静圧最大位置（右）
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向変動は、今回あたえた変動レベルであれば、動翼の設計の際に考慮が必要なほど大きくないことが

分かる。

2.2	 動翼の構造解析 18)

2.2.1 並列有限要素法構造解析プログラム FrontISTR

大規模並列計算に適した有限要素法コードである FrontISTR16) を用いて動翼の構造解析を行った。

FrontISTR では大規模問題への対応のために、反復法ソルバーを前処理法と組み合わせて使用するが、

反復法では収束が困難な場合や収束に長時間を要する場合には、直接法を選択できる。並列解析は領

域分割の考え方に基づいている。並列計算に先だって、メッシュに分割された解析領域はメモリの分

散に応じて局所化された複数の部分領域のデータに分割される。各部分領域で局所化されている独立

な演算部分は並列に実行される。

FrontISTR は今回の研究開発プロジェクトに際して、地球シミュレータ上でのチューニングを

行い、ベクトル化と並列化の最適化を実施した。節点数 36,728,129，要素数 26,289,770，自由度数 

110,184,387 の構造解析モデルを地球シミュレータ上で計算した際のプロセッサー数と計算速度比の

結果を図 2.8 に示す。ベクトル演算率 96.7 %，並列化率 99.86% となった。

2.2.2 構造解析結果

前述した流体解析と同じ翼列形状と解析条件を用いて有限要素法構造解析を行った 18)。構造解析に

おいては、実機と同じ動翼綴り構造を忠実にモデル化して、6 本の動翼と 2 本の綴り棒（レーシング

ワイア）からなるセグメントを一括して解析を行った。

図 2.10 に動翼 1 枚の解析格子を示す。節点数は 218,129、要素数は 190,892、全自由度数 654,387 

である。図 2.11 は動翼 6 枚の解析格子示す。節点数は 1,530,378，要素数は 1,345,352，自由度数は

4,591,134 である。

図 2.10　動翼構造解析格子 図 2.11　構造解析格子　連結構造部分拡大図
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解析結果の例として、図 2.12 に 6 枚翼の

固有値解析で求まった振動モードを示す。

図中の数字は計測された周波数で無次元化

した計算値を示す。FrontISTR16)18) による構

造解析は設計に適用できるレベルの精度を

有していることが確認できた。

流体構想連成解析を行うためには、流体

解析格子上で求まった流体解析結果を精度

良く構造解析格子上で定義する境界条件に

変換する必要がある。構造解析の対象とな

る動翼は、流体解析では時間によって回転

して位置を変えるが、構造解析は、定義し

た一定の位置にある動翼格子点を用いてい

る。しかも格子のトポロジーと格子密度は同じであるとは限らな

い。そこで、本研究では流体解析結果を構造解析用の境界条件に

受け渡すための変換プログラムを作成した。

変換プログラムの基礎式を (1),(2) に示す。

(1) 式において、Ｐは流体解析で求まった応力ベクトル成分、

Ｔは応力テンソル、n は動翼表面の形状ベクトルを表す。

(2) 式において、ｌは注目する構造格子点と探索した流体格子

点間の距離を表す。

図 2.13 に流体解析で求まった動翼表面に加わる流体力の構造

解析格子への内挿法を示す。流体解析格子と構造解析格子は、あ

らかじめ動翼の回転に相当する回転及び並行方向の位置変換に

よってもっともフィットする位置に移動してから、求めたい構造

格子点に最も近い流体解析格子を四つ探索し、基礎式を (1),(2) を

用いてトラクションを計算する。

図 2.14 は流体解析結果の構造解析格子への変換精度を評価するためにほぼ同じ位置の流体解析格子

点における静圧と構造解析格子点上に内挿された静圧を比較したものである。概ね良好に内挿されて

いることが分かるが、背側後縁近くで若干の差があることが分かる。これは、流体解析の格子分割を

半径方向に構造解析と比較して粗くしてあることによるものである。流体解析格子密度を上げれば改

善されるが、大規模な非定常解析を行うために、現時点では設計精度を確保できる許容範囲内で格子

間隔を粗くしている。

 (1)

 (2)

図 2.12 動翼の綴りを考慮した固有値解析結果と計測値と
の比較

 数字は計測された周波数で無次元化した計算値

図 2.13 流体解析で求まった動翼
表面に加わる流体力の構
造解析格子への内挿法
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以上の方法により、流体構造連成解析

を行った。

解析結果については、次報で報告する。

3. 社会的・経済への波及効果の見
通し

1. 平成 26年度の研究成果を用いること

により、復水器などの構造に起因す

る下流側の静圧分布を考慮した排気

ディフューザの性能評価、最終段静

動翼列の流れのシミュレーションと

動翼設計に及ぼす下流条件の影響について高精度で予測することが可能になった。

2. 前述の成果を高性能蒸気タービンの開発、実用化に適用できる見通しを得た。

3. 得られた成果は蒸気タービンに限らず、軸流ターボ機械全般の高性能化に適用できる。

FrontISTR（フロントアイスター）は、文部科学省「イノベーション基盤シミュレーションソフト

ウエアの研究開発」プロジェクトにおいて開発されています。
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